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O Em Órbita está no Twitter 
Índice 


Voo espacial tripulado — A missão Shenzhou-10 Visite-nos no Twitter em 


Crónicas de Rafael Ligeiro — “Uma análise sobre as viagens http://twitter.com/zenite nu 
interestelares e suas imensas distâncias” 


Lançamentos orbitais em Junho de 2013 


SES-6 — A calmaria antes do desastre O boletim Em Órbita, dedicado à 
“Einstein” na ISS Astronáutica e à Conquista do Espaço, é da 
Rússia lança segundo Persona autoria de Rui C. Barbosa e tem uma 
Rússia lança nova série Resurs-P edição electrónica mensal. Versão web 
(http://www.zenite.nu/orbita/ - 

Quadro de lançamentos recentes x , 
www.zenite.nu): Estrutura: José Roberto 


Eu sno sob Es osicao gados Costa; Edição: Rui C. Barbosa 
Próximos lançamentos tripulados 


Neste número colaboraram José Roberto 
Costa, Manuel Montes e Jonathan 
McDowell. 


Qualquer parte deste boletim não deverá 


ser reproduzida sem a autorização prévia 
do autor. 


Rui C. Barbosa 
Nota editorial BRAGA 
PORTUGAL 


Lançamentos Suborbitais 


Explicação dos termos técnicos 


De forma a não atrasar o lançamento desta edição do Boletim Em Órbita, foi 
Su no : 00 351 93 845 03 05 
decidido não incluir neste número os artigos relativos ao lançamento dos : 
rmcsbarbosa(vgmail.com 


quatro satélites 03b, do satélite Cosmos 2487 e do satélite IRIS, que serão 
incluídos na próxima edição. Da mesma forma, nesta edição não são 
apresentadas as secções relativas aos lançamentos previstos para Agosto e 
Setembro bem como a Cronologia Astronáutica que voltarão na próxima 


edição. Pelo facto, apresentamos as nossas desculpas. 


Na Capa: Lançamento da missão Shenzhou-10 
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Campanha da ANIMAL Contra as Touradas em Portugal 


Tourada, Não! Abolição! 


Conheça o Horror e a Perversão das Touradas em 
http://www .animal.org.pt/ 


Seja parte da Mudança. Junte-se à ANIMAL! 


Torne-se sócia/o da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através de 
socios(Danimal.org.pt. 


Junte-se ao Grupo de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para activismo animal- 


subscribe(Dyahoogroups.com. 


Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(Danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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Pelo fim das touradas no mundo! 
Fight bullfights! 
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Voo espacial tripulado 


A missão Shenzhou-10 


Inicialmente aguardada após a missão SZ-9 Shenzhou-9 para finais de 2012, a missão SZ-10 Shenzhou-10 acabou por ter lugar em 
Junho de 2013 após largos meses de uma preparação «low profile» que contrastou com os preparativos que haviam antecedido a 
missão anterior. 


Se para muitos a missão da Shenzhou-9 fo1 o culminar de um longo processo evolutivo por parte do programa espacial tripulado da 
República Popular da China, a Shenzhou-10 poderá de certa forma ser vista como um prelúdio das futuras missões espaciais 
tripuladas chinesas nas quais se espera que alarguem o tempo de permanência em órbita e expandam o leque de experiências e 
actividades a serem realizadas durante cada missão. 


Ao longo dos últimos anos, a China foi desenvolvendo o seu programa espacial conseguindo ultrapassar de forma cadenciada todas 
as metas necessárias para o estabelecimento num futuro próximo de uma presença permanente em órbita terrestre. Até aqui, foram 
conseguidos todos os passos essenciais para o lançamento e utilização de pequenos módulos orbitais. Com o lançamento do módulo 
TG-1 Tiangong-1 e da SZ-8 Shenzhou-8 em 2011 e a posterior acoplagem automática entre estes dois veículos, abriu-se o caminho 
para a realização de missões semelhantes com a Shenzhou-9 e a Shenzhou-10, mas desta vez contendo tripulações a bordo. 


Sendo um programa «secreto», a selecção de mulheres para o seu corpo de yuangyuans (uma das designações chinesas para os 
viajantes espaciais) não passaria despercebida ao mundo ocidental por muito tempo e foi só uma questão de poucos meses para que 
as identidades das possíveis seleccionadas acabassem por surgir. Sendo a missão da Shenzhou-9 marcada pelo primeiro voo espacial 
de uma chinesa, a Shenzhou-10 replica esse voo com uma tripulante que no futuro poderá vir a ter um papel importante nas missões 
que se antevêem, não tendo somente um papel de simples propaganda no programa espacial chinês. 


Shenzhou, o divino barco dos deuses 


A Shenzhou-10 é o primeiro veículo da segunda fase de desenvolvimento dos veículos Shenzhou cuja construção é baseada nas 
tecnologias desenvolvidas e testadas anteriormente tendo como objectivo as missões aos módulos Tiangong-1 (2012) e TG-2 
Tiangong-2 (2015) e posteriormente para a grande estação espacial modular (2018 / 2020). 


Uma silhueta conhecida 


Quando pela primeira vez se olha para a 
figura da cápsula espacial tripulada 
chinesa Shenzhou, a primeira impressões 
que nos vem à memória é a sua 
semelhança com a cápsula espacial russa 
Soyuz. Porém, uma apreciação do veículo 
com mais atenção leva-nos a encontrar 
diferenças entre os dois modelos: as 
Shenzhou são maiores e a sua tecnologia 
de construção muito mais avançada. 


Tal como a Soyuz, a Shenzhou é 
composta por um módulo orbital situado 
na frente do veículo, um módulo de 
reentrada e um módulo de serviço 
posterior. Nos primeiros voos da cápsula 
espacial Shenzhou, e ao contrário da 
Soyuz, o módulo orbital estava equipado 
com dois painéis solares, um sistema de 
propulsão autônomo e um sistema de 
controlo, permitindo assim a capacidade 
de voo autónomo após se separar do resto 
do veículo. Na sua actual versão, essa 
capacidade já não existe e os painéis 
solares foram removidos, sendo o módulo descartado (tal como na Soyuz) no final da missão e antes da reentrada atmosférica 





O programa Shenzhou recebeu fundos relativamente limitados se comparados com projectos equivalentes levados a cabo na antiga 
União Soviética (e mesmo na actual Rússia) e nos Estados Unidos. Em resultado, o desenvolvimento do projecto foi-se arrastando ao 
longo dos anos devido a factores económicos no complicado sistema financeiro chinês. 
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O desenvolvimento do projecto teve início em 1992 com os voos de testes a terem início em 1999. O desenvolvimento dos 
subsistemas da Shenzhou captou os esforços de centenas e centenas de engenheiros e técnicos de mais de 300 organizações em toda 
a China. 


A Shenzhou será utilizada para o desenvolvimento das técnicas do voo espacial tripulado (encontro, acoplagem e actividades 
extraveículares) e mais tarde poderá ser utilizada como veículo de transporte para uma futura estação espacial chinesa e como 
veículo lunar. 


O desenvolvimento do barco divino 


Ao longo dos anos a China foi desenvolvendo as suas técnicas de reentrada de veículos desde a órbita terrestre utilizando trajectórias 
balísticas. Na década de 60 e 70 do século passado, surgiu o primeiro programa espacial tripulado chinês, o Shuguang-1 que acabou 
por ser cancelado devido a razões políticas em 1972. Em resultado dos estudos levados a cabo para o programa Shuguang-1 surgiu o 
programa do satélite de reconhecimento 
fotográfico FSW-1 com a capacidade de 
recuperação de cápsulas a partir da órbita terrestre 
desde 1976. 


Entretanto, o desenvolvimento de um programa 
espacial tripulado continuou ao longo dos anos e 
em 1978 foram obtidas fotografias de astronautas 
chineses envergando fatos pressurizados em 
tremnos no Interior de câmaras de altitude e aos 
controlos do que parecia ser um cockpit 
relativamente avançado de um vaivém espacial. 
Ao mesmo tempo foi criada uma frota de navios 
destinados à recuperação e recolha de cápsulas no 
mar. Em Maio de 1980 uma cápsula espacial foi 
recuperada nas águas do sul do Oceano Pacífico 
após a realização de um voo suborbital. Porém, e 
no que deve ter sido um grande revés e frustração 
para muitos engenheiros espaciais chineses, em 
Dezembro de 1980 era anunciado por Wang Zhuanshan'! que o programa de voos espaciais tripulados pela China seria adiado devido 
ao seu elevado custo. 





Ao longo de uma década foram extremamente escassas as referências a um possível programa espacial tripulado chinês mas em 
Abril de 1992, o governo chinês decidiu que o custo de um programa espacial tripulado já poderia ser suportado pelo país. O 
Conselho Estatal decidiu que um veículo espacial tripulado deveria ser lançado no espaço antes do novo milénio de forma a 
estabelecer a China como uma das grandes potências mundiais. Ao programa espacial tripulado da China seria dada a designação 
Projecto 921, com a primeira fase a levar a um 
voo teste de uma cápsula em Outubro de 1999. 


Um desenho preliminar da cápsula espacial 
tripulada chinesa foi apresentado à Federação 
Internacional de Astronáutica em 1992. O 
desenho era reminiscente da Soyuz, com a 
cápsula a ter um desenho muito imusual de 
pêra e com os restantes módulos de serviço e 
orbital a terem um diâmetro mais pequeno do 
que a cápsula de reentrada. Para colocar o 
veículo em órbita foi proposto um novo 
foguetão lançador que utilizaria como 
propolentes o oxigénio líquido e o querosene. 
Esta proposta eliminaria assim a utilização de 
propolentes tóxicos utilizados no foguetão CZ- 
2E Chang Zheng-2E. Ao se juntar primeiros 
estágios idênticos iria permitir o transporte de 
cargas mais pesadas até à órbita terrestre, tal 
como um laboratório orbital. 





' Wang Zhuanshan era então Secretário-geral da Sociedade de Pesquisa Nova China e Engenheiro Chefe do Centro Espacial da 
Academia de Ciências Chinesa. 
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Em Outubro de 1993 o Bureau de Astronáutica de Xangai” publicou a proposta original do Projecto 921 para ser incluída nos Oitavo 
e Nono Planos Económicos Quinquenais. Foi proposto o desenvolvimento de seis novos foguetões lançadores e oito veículos 
espaciais, incluindo uma cápsula espacial tripulada. Porém, o plano do bureau não foi aprovado e os planos para o desenvolvimento 
de um novo lançador a oxigénio líquido e querosene foi abandonado, com os recursos a serem investidos no desenvolvimento de 
grandes motores de combustível sólido para utilização militar. Entretanto o Projecto 921 foi aprovado, mas seria lançado utilizando- 
se uma versão modificada do lançador CZ-2E Chang Zheng-2E e que seria denominado CZ-2F Chang Zheng-2F. À Academia 
Chinesa de Tecnologia Espacial (ACTE), uma instituição afiliada da Corporação Industrial e Científica Aeroespacial Chinesa 
(CICAC), foi dada a responsabilidade pelo Projecto 921. Por seu lado, o ACTE subcontratou o Bureau de Astronáutica de Xangai e 
o Instituto de Engenharia e Pesquisa Médica Aeroespacial, para desenhar e desenvolver a cápsula espacial. A construção do veículo 
fo1 iniciada e um novo centro de controlo de voo foi construído no Nordeste de Pequim. 


Novas alterações no Projecto 921 seriam 
introduzidas em 1994. A Rússia, com a 
sua falta de verbas para o programa 
espacial em geral, estava agora disposta a 
vender alguma da sua tecnologia no 
campo da aviação e tecnologia espacial. 
Em Setembro de 1994 o Presidente Jiang 
Zemim visitou pela primeira vez o Centro 
de Controlo de Voo (TsUP) em 
Kalinngrado e recebeu propostas de 
cooperação espacial entre as duas nações. 
Em Março de 1995 foi assmado um 
acordo entre a Rússia e a China para a 
transferência de tecnologia, incluindo 
também o treino de cosmonautas, a 
provisão de cápsulas Soyuz e sistemas de 
suporte de vida, a provisão de um sistema 
de acoplagem andrógino e de fatos 
espaciais. Em 1996 dois cosmonautas 
chineses, Wu Jie e L1 Qinglong, iniciaram 
os tremos no Centro de Tremos de 
Cosmonautas Yuri Gagarm e após a 
graduação os dois homens regressaram à 
China e iniciaram a selecção de um grupo 
de 12 astronautas chmeses. 


im 


O desenho do veículo tripulado do 
Projecto 921 foi modificado de forma a 
incluir | uma cópia aerodinâmica 
aumentada da cápsula Soyuz e outros 
elementos de desenho russo. Entretanto 
novas instalações de lançamento foram 
construídas no centro espacial de Jiuquan 
e em Maio de 1998 um modelo do 
foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F e da 
cápsula tripulada foram transportadas 
para a plataforma de lançamento para 
testes de adaptação. 


Em Junho de 1999, e em coincidência 
com anúncios públicos de que o primeiro 
teste não tripulado da nova cápsula 
chinesa teria lugar em Outubro, foram 
reveladas misteriosamente na Internet 
fotografias do foguetão Lançador CZ-2F 
Chang Zheng-2F com uma ogiva do tipo 
Soyuz. Na altura as fotografias teriam 
sido reveladas por uma empresa de construção da Mongólia Interior que trabalhava nas obras de construção das instalações de 





? O Bureau de Astronáutica de Xangai é mais tarde designado como Academia de Tecnologia de Voo Espacial de Shanghai 
(ATVES). 
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lançamento. A carenagem de protecção era consistente na sua forma e tamanho com a que havia sido revelada em 1992 no novo 
lançador que seria cancelado. Tem muitas similaridades com as ogivas russas utilizadas com a Soyuz, mas uma comparação com 
fotos das ogivas da Soyuz na mesma escala revelam que a ogiva chinesa é muito maior. 


Em Julho foi anunciado o final dos trabalhos de construção do quarto navio de rasteio Yuan Wang, estando pronto para ser utilizado 
com os restantes três navios. Em princípios de Agosto surgiram rumores na imprensa asiática da ocorrência de uma explosão de 
propolente em Jiuquan destinado ao programa espacial tripulado, notícia que foi negada pelas autoridades chmesas poucos dias mais 
tarde. No entanto a data do primeiro lançamento não tripulado do Projecto 921 fo1 alterada de Outubro para “algures em 1999” e a 
data do primeiro voo espacial tripulado foi alterada para 2005. 


Entretanto a cooperação sino-russa continuava e em Agosto de 1999 na Cidade das Estrelas, numa grande sala situada no segundo 
andar do Hidrolaboratório, um grupo de 15 a 20 técnicos chmeses continuava os seus trabalhos que pareciam associados ao voo de 
experiências num avião de gravidade-O e não ao treino para actividades extraveiculares. O pessoal responsável pelo Hidrolaboratório 
era também responsável pelos voos parabólicos. As experiências que seriam transportadas eram da responsabilidade de Qm Y1 do 
Grupo Oriental de Instrumentação Científica e o projecto era administrado na Cidade das Estrelas por Yuri L. Bogoroditsky, Chefe 
do Departamento de Desenvolvimento Económico Estrangeiro do Centro de Treinos de Cosmonautas Yuri Gagarin. 


A possibilidade da iminência de um lançamento era assinalada com a partida dos quatro barcos Yuan Wang do seu porto de abrigo. 
Três das embarcações estavam estacionadas no Hemisfério Sul perto da latitude 35ºS, estando um junto à costa da Namíbia, um a 
Sudoeste da Austrália e outro a meio do Oceano Pacífico junto da linha internacional de mudança de data. O quarto navio estava 
estacionado perto da costa Sul do Japão de forma a receber informações e observar o final da fase de lançamento e da fase de recolha 
da cápsula em caso de uma abortagem do lançamento. Estações de rastreio terrestres estavam localizadas no centro de lançamento 
em Jiuquan, no Oeste da China, África do Sul e Paquistão. 


O primeiro teste não tripulado do protótipo do Projecto 
921 teve lugar 49 dias após a data prevista de 1 de 
Outubro de 1999. O Presidente chinês Jiang Zemm 
baptizou pessoalmente a cápsula espacial chamando-lhe 
Shenzhou (traduzido de muitas formas para “Barco dos 
Deuses”, “Barco Divino” ou “Mecanismo Divino”). 
Imagens do voo permitiram verificar a existência de um 
novo lançador CZ-2F Chang Zheng-2F, um edificio de 
montagem vertical, e mostraram a verdadeira 
configuração da cápsula espacial pela primeira vez. Neste 
primeiro voo o módulo orbital estava equipado com 
painéis solares fixos em vez dos paméis solares que se 
abririam nos voos posteriores. 


As principais entidades responsáveis pela construção da 
Shenzhou foram o Instituto Chinês de Pesquisa de 
Tecnologia de Foguetões (ICPTF) e que é parte da 
CICAC, o Instituto Chinês de Pesquisa de Tecnologia 
Espacial (ICPTE) e o ATVES. Também envolvidos no 


desenho e teste da cápsula espacial estiveram a Academia 
de Ciências da China e o Ministério de Informação da 
Indústria. 


Apesar de vários rumores durante o ano de 2000, o 
seguinte voo teste da Shenzhou só teve lugar em Janeiro 
de 2001. Este segundo voo transportou a bordo um 
macaco, um cão e um coelho, no que se tratou de um teste 
do sistema de suporte de vida da cápsula. A Shenzhou-2 
demonstrou a capacidade de múltiplas activações do seu 
sistema de propulsão e executou três manobras para a 
elevação da sua órbita durante o seu voo. Após sete dias 
em órbita terrestre, o módulo de reentrada e o módulo de 
serviço separaram-se do módulo orbital. Após a manobra 
de travagem levada a cabo pelo módulo de serviço, o 
módulo de reentrada separou-se e aterrou na Mongólia 
Interior. A ausência total de fotografias após a aterragem 

| levou a especulações acerca do sucesso da recuperação. 
Mais uma vez o módulo orbital continuou em órbita terrestre levando a cabo experiências em microgravidade. 
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O peso da Shenzhou-2 era 100 kg inferior ao da Shenzhou-l ao se utilizar uma nova técnica de montagem da cápsula. Entretanto o 
tremo dos astronautas chmeses prosseguia utilizando um dispositivo especial de tremo que simula a ausência de gravidade. O 
dispositivo consiste numa câmara com um diâmetro de 15 metros e uma altura de 21 metros, instalada num túnel de vento vertical. A 
velocidade do vento atinge os 150 km/h, levitando assim os astronautas. A Shenzhou-3 foi lançada em Março de 2002 e a progressão 
em todo o programa começou a ser mais rápida a partir daqui. Esta foi a primeira missão equipada com o sistema de emergência. A 
Shenzhou-4 foi lançada em Dezembro de 2002 e foi o último ensaio antes da missão tripulada. Neste caso a tripulação que deverá 
tripular a Shenzhou-5 entrou na Shenzhou-4 e levou a cabo todos os procedimentos até um certo ponto na contagem decrescente. 
Após abandonarem a cápsula deu-se o lançamento da última missão não tripulada. Todos os sistemas foram verificados de forma 
satisfatória e a China encontrava-se pronta para levar a cabo para a sua primeira tentativa de colocar astronautas em órbita em 
Outubro de 2003. 


A cápsula Shenzhou 


A cápsula Shenzhou é muito semelhante à cápsula Soyuz. A configuração é muito parecida com o desenho original da Soyuz (Soyuz 
A) de 1962. Os instrumentos de orientação (consistindo de sensores de horizonte, sensores de fluxo iónico, sensores estelares e 
sensores solares) estão localizados na zona média inferior do módulo de serviço, tal como na Soyuz. Dois pares de painéis solares 
localizados no módulo de serviço (o módulo orbital esteve equipado com painéis solares nas primeiras missões), têm um total de 36 
mí”, indicando uma média de fornecimento de energia de 1,3 kW (quase três vezes mais do que na Soyuz e quase o mesmo do que 
era fornecido no primeiro módulo da estação espacial Mir). 


O sistema de propulsão da Shenzhou consiste em: 


e Quatro grandes motores principais de expansão na base da cápsula, com uma força total de 2.000 kgf ou 500 kgf 
por motor. O tempo total de queima na travagem orbital (retrotravagem) deverá ser de 30 s. 


e Motores de grande potência para manobras colocados em conjuntos de quatro pares no interior da base do módulo 
de serviço. 


e Motores de baixa potência para manobras colocados em conjuntos de quatro pares no exterior da base do módulo 
de serviço. Estes motores podem também ser utilizados em conjunto para original forças inversas. 


e Quatro pares de motores para manobras de rotação e translação colocados no centro de gravidade da cápsula, 
mesmo abaixo da cápsula de reentrada. Estes não foram colocados em intervalos de 90º, mas sim em dois pares em 
cada lado da cápsula permitindo o seu uso para movimentos de translação somente no eixo vertical. 


a 
| = 


k AN 22 a Ao contrário da Soyuz, o módulo orbital da Shenzhou tem uma forma 
“DM cilíndrica. Uma plataforma de equipamento pode ser montada na zona frontal 
(tal como aconteceu nos primeiros voos). Aparentemente está localizada na 
zona inferior do módulo orbital uma grande escotilha que pode ser utilizada 
para actividades extraveiculares, e acima dela está localizada outra grande 
escotilha tal como na Soyuz. No lado oposto do módulo encontra-se montado 
um pequeno módulo de equipamento. 


Nas primeiras missões teste um complexo arranjo de equipamentos esteve 
montado no topo do módulo orbital. Nestes equipamentos estava incluído um 
anel semi-circular que poderia ser utilizado para a colocação de instrumentos 
em tomo da sua parte inferior. Três antenas perpendiculares com um 
comprimento de 40 cm foram também abertas em órbita. 


As cargas que inicialmente foram transportadas no módulo orbital foram todas 
| E científicas, porém, à medida que o programa foi progredindo, as cargas foram 
Dodo alteradas para experiências militares. A Sem Zhou-4 aparentemente transportou 
uma carga destinada a interceptar sinais electrónicos (SIGINT), enquanto que a 
Shenzhou-5 estará prevista para voar com uma câmara de reconhecimento 
óptico com uma resolução de 1,6 metros. Também surgiram desenhos de uma 
configuração estranha da Shenzhou que mostravam o que pareciam ser 
“mandíbulas” na zona frontal do módulo orbital, sendo talvez algum tipo de 
mecanismo de captura. 


O módulo de reentrada foi conceptualmente baseado na Soyuz. A Rússia 

| forneceu à China um veículo Soyuz completo e após o primeiro lançamento da 

O) DHrERFE AS = Shenzhou alguns relatórios referiram fontes russas altamente colocadas dizendo 

— bh http feio ca a que a China havia comprado uma cápsula de reentrada Soyuz à Corporação 

RKK Energia em meados dos anos 90 no que terá sido um acordo privado. Porém, foi referido que a cápsula fornecida teria um 
minimo de instrumentação no seu interior. 
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A cápsula da Shenzhou é de facto 13% dimensionalmente maior que a cápsula Soyuz. Logo não se trata de material soviético, mas 
sim uma cópia à escala da forma aerodinâmica da Soyuz. A cápsula Shenzhou utiliza a mesma técnica de aterragem da Soyuz. A 
cápsula começa por largar um pequeno pára-quedas de arrasto seguido de um único pára-quedas laranja e branco. O sistema de 
aterragem suave (descarte do escudo térmico seguido da ignição de motores de aterragem suave momentos antes do impacto), é 
também semelhante ao da Soyuz. Existem algumas referências a um número diferente de motores de aterragem suave na base da 
cápsula. Ao contrário da Soyuz, a ligação ao módulo de serviço difere em detalhe e parece entrar na cápsula mais acima no corpo 
principal. A cápsula possui um arranjo na forma da colocação dos assentos dos seus tripulantes semelhante ao da Soyuz e permite a 
utilização por três astronautas ao contrário de algumas referências iniciais que indicavam a possibilidade de quatro astronautas 
poderem tripular a cápsula. Os astronautas possuem painéis de instrumentação com ecrãs planos. Um periscópio semelhante ao russo 
Vzor permite um meio de orientar a cápsula manualmente na retrotravagem e uma visão frontal durante as operações de acoplagem. 
O controlo manual da cápsula é feito utilizando um controlo manual semelhante ao da Soyuz. 


O módulo de serviço, desenvolvido pelo ATVES, difere em muitos aspectos ao módulo de serviço da Soyuz. O módulo é mais 
alongado e mais largo, sendo a saia da base menos pronunciada. Os circuitos radiadores externos encontram-se numa montagem em 
torno do centro do cilindro. Os painéis solares, ao contrário dos painéis da Soyuz, podem ser rodados de forma a obter um máximo 
de insolação solar independente da atitude da cápsula. Os painéis têm uma área total de 24 m”. Os controlos de reacção, 
reminiscentes dos utilizados nas cápsulas Gemini, estão localizados no centro de gravidade da cápsula, sendo utilizados para 
manobras de rotação e translação do veículos durante as operações de acoplagem. 


A tabela seguinte compara as dimensões e algumas características da Shenzhou com a Soyuz: 


Do To | mm 

meme | 

E O 
(GuidaoCang) 

ECON 

E O 
(FanhuiCang) 

E O 


Módulo orbital 
(TuijinCang) 


Massa total (kg) 1.300 1.500 
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Sistema de emergência 


A torre do sistema de emergência montada no topo da ogiva de protecção da Shenzhou, será activado em caso de algum mau 
funcionamento do foguetão lançador nas fases iniciais do voo. O sistema poderá separar a cápsula de reentrada e o módulo orbital do 
resto do lançador desde T-15m até à altura em que a ogiva de protecção é descartada a T+160 s. O sistema consiste numa torre de 
emergência, a parte superior da ogiva de protecção e os módulos de reentrada e orbital. Todo o conjunto tem um peso de 11.260 kg, 
com um comprimento de 15,1 metros e um diâmetro de 3,8 metros. O sistema tem uma fiabilidade de 99,5%. 


Quando o sistema de detecção de falhas no foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F detecta uma situação de emergência, activa 
automaticamente o sistema de emergência. Os controladores no solo também podem activar o sistema por comando remoto caso seja 
necessário. Nos voos tripulados os astronautas podem activar manualmente o sistema desde o interior da cápsula. 


Após T-+160s, uma abortagem do lançamento pode consistir ssmplesmente na desactivação dos motores do lançador, separação do 
módulo de reentrada e uma reentrada de emergência que levará a uma recolha quer em território chinês quer na zona costeira Sul do 
Japão. 


Sistema de acoplagem 


O sistema de acoplagem utilizado na Shenzhou-9 tem as suas raizes no sistema APAS-89/90. O mecanismo consiste num porto de 
acoplagem, balizas de rádio e repetidores, antenas de comunicações, radar UHF, medidor de distâncias laser, e o sistema de detecção 
electro-óptico. O diâmetro da escotilha é de 0,80 metros. 





pr * EEE WWW'NEWS'GN 


A equipa de yuhangyuans 
Yuhangyuan, ou como dizer “astronauta” em chinês 
Por Chen Lan 


A palavra 'yuhangyuan” é uma tradução directa de uma das três palavras que em chinês são usadas para referir “astronauta”. A 
publicação chinesa Aerospace China começou a utilizar a palavra “taikonauta” no seu número de Janeiro de 2003, sendo a primeira 
vez que uma publicação oficial chmesa utiliza uma palavra para designar especialmente os astronautas chineses. 
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De facto, as palavras chinesas para “astronauta” constituem uma história Imguística um pouco complicada. Vamos começar pelo 
princípio... o termo “Yu Hang Yuan” (separados todos os caracteres chineses por forma a mostrar as suas formas originais) tem sido 
utilizado desde o voo da Vostok-1. Assim, “Yu” significa “Yu Zhou” (“cosmos” ou “espaço”), “Hang” significa “Hang Xing” 
“viagem”) e “Yuan” significa o termo “ante” (“viajante”). Ao mesmo tempo, Taiwan, Hong Kong e as populações chinesas fora da 
b) ) 

pátria começaram a utilizar a palavra “Tai Kong Ren”. Aqui “Tai Kong” também significa “espaço” ou “cosmos”, enquanto “Ren” 
significa “pessoa”. Esta palavra foi introduzida na China continental nos anos 80 e é agora de uso muito popular. Por outro lado, em 
finais dos anos 70, foi introduzida uma nova palavra, “Hang Tian Yuan”. “Hang Tian” é um novo termo oficial para viagem 
espacial. “Hang” é o primeiro carater de “Hang Xing”, ou “viagem”, e “Tian” significa “céu” — qualquer coisa acima do chão 
incluindo a atmosfera e o espaço. Muitas organizações chinesas receberam novas designações com o termo “Hang Tian” e agora 
quase todos os organismos espaciais chineses possuem este termo na sua designação. 


Assim, na China estas três palavras são utilizadas em comum: 
a) O termo mais comum é “Yu Hang Yuan”. E muito utilizado pelos meios de comunicação social. 


b) O segundo termo mais comum é “Tai Kong Ren”. E utilizado pelos meios de comunicação social e é a única palavra 
utilizada fora da China continental. 


c) O terceiro termo “Hang Tian Yuan” é o termo oficial e é utilizado pelas organizações e organismos espaciais chineses, 
e algumas vezes pelos órgãos de comunicação social. 


Em português, as palavras “astronauta” e “cosmonauta” são utilizadas para referir respectivamente os viajantes espaciais dos Estados 
, mo Cá E Ss é oa Er , ; pu am ; 4 
Unidos e da Rússia (anteriormente da União Soviética), e não existe nenhuma palavra para designar os viajantes espaciais chineses . 


A publicação Aerospace China foi a primeira a utilizar a designação “taikonauta”. Não sei se a utilização das palavras “yuhangyuan” 
ou “hangtianyuan” será alguma vez considerada por serem palavras muitos «estranhas». Esta é a mesma razão pela qual se utiliza a 
palavra “taikonauta” — as duas palavras anteriores são muito compridas. Em chinês, são palavras muito bonitas, mas em português 
são terrivelmente feias... porém, este é o meu ponto de vista pessoal!!! 


A equipa de yuhangyuans 


Actualmente a equipa de yuhangyuans é composta por 21 membros incluindo os candidatos do primeiro grupo seleccionado a 19 de 
Novembro de 1998 e os 7 elementos seleccionados em 2010, dos quais constam duas candidatas. Os nomes dos taikonautas do 
primeiro grupo foram pela primeira vez divulgados pela revista alemã Fliegerrevue em Maio de 2003. Os nomes agora conhecidos 
são: 


e Chen Quan [KZ (1998 — no activo) 

e  Deng Qingming XB:5 FA (1998 — estado desconhecido) 
e Fei Junlong 31% (1998 — retirado de serviço) 

e Jing Haipeng 5: SÉ (1998 — no activo) 

e Li Qinglong EX (1998 — no activo) 

e Wu Jie Z% (1998 — estado desconhecido) 

e Liu Buoming XIJMHEÃ (1998 — Liu Boming) 

e Liu Wang XIFE (1998 — no activo) 

e Nie Haisheng S/SHH (1998 — no activo) 

e Pan Zhanchun ;& 5 (1998 — estado desconhecido) 
e Yang Liwei *4%; (1998 — retirado de serviço) 

e Zhai Zhigang EP (1998 — no activo) 

e Zhang Xianguang 5KB$5 (1998 — no activo) 

e Zhao Chuandong 1% (1998 — estado desconhecido) 
e Chen Dong FK& (2010 — no activo) 

e Cai Xuzhe SE (2010 — no activo) 

e Ye Guangfu HE (2010 — no activo) 

e Zhang Lu 5KKik (2010 — no activo) 


3 Nota do tradutor. 


* A quando da primeira missão do cosmonauta Jean-Loup Chrétien a bordo da Soyuz T-6 (13292 1982-0634) Salyut-7, os franceses 
tentaram introduzir o termo “espaçonauta” para designar os seus viajantes do espaço (Nota do Editor). 
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e Tang Hongbo GY) (2010 — no activo) 
e Wang Yaping EN (2010 — no activo) 
e Liu Yang XI (2010 — no activo) 


Porém, pode-se dizer que anteriormente existiram dois grupos de yuhangyuans já seleccionados: o Grupo Shuguang”, de 1970, e um 
Grupo-0, seleccionado em 1996 e que seria formado por Li Qinglong e Wu Jie. Qinglong e Jie foram enviados para o Centro de 
Treinos de Cosmonautas Yuri Gagarin, na Cidade das Estrelas — Rússia, onde completaram o curso de cosmonauta, regressando 
posteriormente à China. 


Em Janeiro de 2003 alguns jornais publicados em Hong Kong identificaram Chen Long como sendo o piloto do primeiro voo 
espacial tripulado chinês. Nessa altura surgiu uma fotografia de um yuhangyuan numa sessão de treino em Janeiro de 2003 a quando 
do lançamento da Shenzhou-4. No dia 2 de Janeiro o jornal Sing Tao Daily identificava o yuhangyuan pelo nome e referia que seria 
o único tripulante a bordo da Shenzhou-5. Teria sido também indicado que esse yuhangyuan teria tido um desempenho superior 
dentro do grupo de 14 yuhangyuans. Porém, alguns analistas ocidentais consideraram o nome “Chen Long” como uma forma 
incorrecta do nome “Qinglong”, podendo ser uma má tradução ou uma forma cantonesa desse nome. De salientar que o yuhangyuan 
Li Qinglong já havia sido identificado em 1996. Quando em Maio de 2003 foi publicada a lista dos yuhangyuans, o nome “Chen 
Long” não surgia nessa lista, o que de certa forma vem dar razão aos analistas ocidentais. 








* Para a informação biográfica destes homens ver “Shuguang-1, o primeiro programa espacial tripulado chinês”. 
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O lançador CZ-2F Chang Zheng-2F e o Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan 


O foguetão CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G 


O foguetão CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G é uma versão do foguetão lançador CZ-2F Chang Zheng-2F utilizado no programa espacial 
tripulado Shenzhou (Projecto 921). Este lançador também pode ser designado como CZ-2F Chang Zheng-2F “Fase Um”. Este 
lançador, desenvolvido pela Academia Chmesa de Tecnologia de Veículos Lançadores sobre coordenação da Corporação de Ciência 
e Tecnologia Aeroespacial da China, é diferente da versão original Shenjian (Seta Mágica) que foi desenvolvida a partir do foguetão 
CZ-2E Chang Zheng-2E que por sua vez foi baseado na tecnologia matura do lançador CZ-2C Chang Zheng-2C. O desenho 
conceptual do Chang Zheng-2E fo1 iniciado em 1986, com o veículo a ser colocado no mercado mundial de lançadores após um voo 
de teste em Julho de 1990. 


” 
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Para satisfazer os requisitos da missão de encontro e acoplagem, o Chang Zheng-2F sofreu mais de 170 modificações e utilizou 
cinco novas tecnologias. Este veículo foi utilizado para o lançamento do TianGong-1, da Shenzhou-8, da Shenzhou-9 e da 
Shenzhou-10, vindo também a ser utilizado para o lançamento dos futuros veículos do programa espacial tripulado até um lançador 
mais potente estar disponível, no caso o CZ-7 Chang Zheng-7. 


As diferenças principais desta versão encontram-se na capacidade de propolente dos propulsores laterais de combustível líquido que 
foi aumentada alterando-se o formato do topo dos tanques de esférico para cônico. Em resultado, o lançador tem cerca de 450.000 kg 
de propolente, 493.000 kg na massa de lançamento e a sua capacidade de lançamento para missões para a órbita terrestre baixa foi 
aumentada para 8.600 kg. Por outro lado, o sistema de orientação por giroscópios foi substituído por unidades de medição de inércia 
por laser e o sistema original de orientação de perturbação fo1 substituído por um novo sistema interactivo que proporciona uma 
melhor precisão de inserção orbital. 


Tal como o CZ-2F, o CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G é um lançador a dois estágios auxiliado por quatro propulsores laterais de 
combustível líquido durante a ignição do primeiro estágio. O comprimento total do CZ-2F/G é de 52,0 metros com um estágio 
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central de 3,35 metros de diâmetro e um diâmetro máximo de 8,45 metros na base e contando com os propulsores laterais. No 
lançamento a sua massa é de 493.000 kg, sendo capaz de colocar numa órbita baixa uma carga de 8.600 kg. 


No foguetão Chang Zheng-2F, os propulsores laterais LB-40 têm um comprimento de 15,326 metros, 2,25 metros de diâmetro, um 
peso bruto de 40.750 kg e uma massa de 3.000 kg sem propolente. Cada propulsor está equipado com um motor YF-20B de escape 
fixo que consome UDMH/N,0O, desenvolvendo uma força de 740,4 kN ao nível do mar. o seu tempo de queima é de 127,26 
segundos (será de 137 segundos para o CZ-2F/G). Os propulsores no CZ-2F/G têm um maior comprimento e maior capacidade de 
propolente o que permite um maior tempo de queima. 


O primeiro estágio L-180 tem um comprimento de 28,465 metros, diâmetro de 3,35 metros, peso bruto de 198.830 kg e uma massa 
de 12.550 kg sem propolentes. Está equipado com um motor YF-21B composto de quatro motores YF-20B que desenvolvem 
2.961,6 kN ao nível do mar. Os motores consomem UDMH/N,O,. O seu tempo de queima é de 160,00 segundos (poderá ser 
superior na versão CZ-2F/6). 


O segundo estágio L-90 tem 14,223 metros de comprimento, 3,35 metros de diâmetro, uma massa bruta de 91.414 kg e uma massa 
de 4.955 kg sem propolente. Está equipado com um motor YF-24B composto de um motor YF-22B de escape fixo e por quatro 
motores vernier de escape amovível YF-23B. Os motores consomem UDMHWH/N,O, desenvolvendo 738,4 kN (motor principal) e 
47,04 kN (motores vernier) de força em vácuo. O tempo total de queima é de 414,68 segundos (motor principal) e de 301,18 
segundos (motores vernier). 


O sistema de emergência montado no topo do lançador fornece uma força de 73.000 kgf e é accionado durante 3 segundos em caso 
de emergência podendo deslocar o veículo a uma distância de 1,5 km na vertical e a 500 metros na horizontal. 





Lançamento Data Hora UTC Veículo Lançador Carga 

1999-061 19-Nov-99 22:30:03,500 Y1 Shenzhou (25956 1999-0614) 

2001-001 09-Jan-01  17:00:03,651 Y2 Shenzhou-2 (26664 2001-0014) 
2002-014 25-Mar-02 14:15:03,544 Y3 Shenzhou-3 (27397 2002-0144) 
2002-061 29-Dez-02  16:40:03,543 Y4 Shenzhou-4 (27630 2002-0614) 
2003-045 15-Out-03 01:00:03,497 Y5 Shenzhou-5 (28043 2003-0454) 
2005-040 12-Out-05  01:00:03,583 Y6 Shenzhou-6 (28879 2005-0404) 
2008-047 25-Set-08  13:10:04,988 do Shenzhou-7 (33386 2008-0474) 
2011-053 29-Set-11  13:16:03,507 T1 TianGong-1 (37820 2011-0534) 
2011-053 31-Out-11 21:58:10,430 Y8 Shenzhou-8 (37859 2011-0534) 
2012-032 16-Jun-12  10:37:24,558 Y9 Shenzhou-9 (38461 2012-0324) 
2013-029 l-Jun-13 0938:02,666 Y10 Shenzhou-10 (39179 2013-0294) 


Esta tabela mostra os lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão CZ-2F Chang Zheng-2F nas 
suas diferentes versões: CZ-2F da Shenzhou-l até à Shenzhou-7 e CZ-2F/G no lançamento do 


módulo Tiangong-1, e da Shenzhou-8 até à Shenzhou-10. Todos os lançamentos foram realizados a 
partir da Plataforma de Lançamento 921 do Complexo de Lançamento LC43 do Centro de 
Lançamento de Satélites de Jiuquan. Tabela: Rui C. Barbosa. 





O Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan 


O primeiro centro de lançamento de satélites da China é também conhecido como Shuang Cheng Tse. O Centro de Lançamento de 
Satélites de Jiuquan está localizado a 41º N — 100º E, na região de Jiuquan — região da Mongólia Interior, no Noroeste da China. 
Desde Jiuquan é possível atingir uma inclinação orbital máxima de 56,0º e uma inclinação orbital minima de 40,0º. 


Foi o primeiro local de testes e lançamento de mísseis e veículos espaciais. O aeroporto de Jiuquan está localizado a 75 km a Sul do 
local e uma linha de ferro liga-o directamente ao centro espacial. As instalações do complexo dão apoio a todas as fases da 
campanha de preparação de um lançamento espacial. Inclui o Centro Técnico, o Complexo de Lançamento, o Centro de Controlo de 
Lançamento, o Centro de Controlo e Comando da Missão, o sistema de abastecimento, os sistemas de detecção e rastreio, os 
sistemas de comunicações, os sistemas de fornecimento de gás, os sistemas de previsão meteorológica e os sistemas de suporte 
logístico. 

Originalmente o centro espacial de Jiuquan fo1 utilizado para o lançamento de satélites científicos e recuperáveis para órbitas baixas 


ou de média altitude com altas inclinações orbitais. 


Em 1999 o no Centro Sul (LA4) ficou operacional para ser utilizado para o lançamento dos foguetões pesados CZ-2E Chang Zheng- 
2E e CZ-2F Chang Zheng-2F. O centro é constituído por duas áreas, o Centro Técnico e o Centro de Lançamento. O Centro de 
Lançamento está localizado a 40º57,4º N — 100º 17,4” E com uma elevação de 1.073 metros de altitude. Uma torre umbilical com 
uma altura de 75 metros está equipada com um elevador à prova de explosões e a plataforma móvel tem um peso de 75.000 kg e tem 
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um comprimento de 24,4 metros, uma largura de 21,7 metros e uma altura de 8,4 metros, movendo-se a uma velocidade máxima de 
28 metros por minutos. 


O Centro Técnico está localizado a 1,5 km de 
distância do Centro de Lançamento. O Centro 
Técnico inclui um edifício de processamento 
vertical com duas salas de processamento com 
um comprimento de 26,8 metros, uma largura 
de 28,0 metros e uma altura de 81,6 metros. 
Todos os edifícios importantes, incluindo o 
edifício de processamento vertical e uma área 
da torre umbilical, são locais com ar 
condicionado e de classe de limpeza 100,000. 


O edifício de processamento vertical, que tem a 
designação de código 920-520, é o maior 
edifício de um único andar construído em betão 
armado. Possui também o telhado de betão 
armado mais alto (86,1 metros) e mais pesado 
(13.000 t) do mundo. 


O centro de Jiuquan possui três áreas de 
lançamento: 


e Área de Lançamento n.º 2 
(LC2): está localizada a uma 
latitude de 41,3100º Ne a 
uma longitude de 100,3050º 
E. Possui duas plataformas 
de lançamento (5020 e 138) e 
o primeiro lançamento foi aí 
levado a cabo no dia 26 de 
Dezembro de 1966, com o 

último lançamento a ter lugar a 3 de Julho de 1994. No total foram realizados 41 lançamentos utilizando os 

foguetões CZ-1 Chang Zheng-1, CZ-2A Chang Zheng-2A, CZ-2C Chang Zheng-2C (plataforma localizada a uma 
latitude de 41,118º N e a uma longitude de 100,316º E), CZ-2D Chang Zheng-2D, DF-3 Dong Feng-3, DF-5 Dong 

Feng-5 e FB-1 Feng Bao-l. 





e Área de Lançamento nº 3 (LC3): está localizada a uma latitude de 41,1000º N e a uma longitude de 100,7800º E. 
Possui uma única plataforma de lançamento e o primeiro lançamento foi aí levado a cabo no dia 1 de Setembro de 
1960, com o último lançamento a ter lugar a 27 de Outubro de 1966. No total foram realizados 9 lançamentos 
utilizando os foguetões DF-1 Dong Feng-1, DF-2 Dong Feng-2, DF-2A Dong Feng-2A e R-2. 


e Complexo de Lançamento Sul (LC43): está localizada a uma latitude de 40,9581º N e a uma longitude de 
100,2912º E, perto da cidade de Huxi Xincun. Possui duas plataformas de lançamento (Plataforma 603 para voos 
não tripulados e a Plataforma 921 para voos ligados ao programa espacial tripulado). O primeiro lançamento desde 
este complexo foi levado a cabo no dia 19 de Novembro de 1999. 


A construção do complexo foi iniciada em Junho de 1956, com a construção das vias-férreas até ao local de ensaio de mísseis. O 
primeiro lançamento chinês de um míssil soviético R-2 deu-se em Setembro de 1960, com o míssil a atingir uma altitude de 100 km. 
O primeiro lançamento de um míssil R-2 construído pela China (modelo 1059) deu-se a 5 de Novembro de 1960. 


A 21 de Março de 1962 teve lugar a primeira tentativa de lançamento do míssil DF-2 Dong Feng-2 que resultou num fracasso devido 
à fraca potência originada pelo motor. O primeiro teste com sucesso teve lugar a 29 de Junho de 1964. No dia 27 de Outubro de 
1966 fo1 levado a cabo o lançamento de um míssil DF-2 Dong Feng-2 equipado com uma ogiva nuclear de 20 kt. O míssil executou 
um voo de 800 km detonando a sua carga na zona de testes nucleares de Lop Nor. O primeiro voo com sucesso do míssil DF-3 Dong 
Feng-3 tem lugar a 26 de Dezembro de 1966. Em 10 de Janeiro de 1970 é levado a cabo o primeiro teste suborbital do foguetão CZ- 
l Chang Zheng-1 e a 10 de Agosto de 1972 é levado a cabo o primeiro teste do foguetão FB-1 Feng Bao-l que atinge uma altitude 
de 200 km num voo suborbital. 


A 18 de Maio de 1980 é levado a cabo o lançamento de um míssil DF-5 Dong Feng-5 que percorrer o máximo possível da sua 
trajectória desde Jiuquan até ao Sul do Oceano Pacífico num total de mais de 10.000 km. A cápsula de reentrada é recuperada pela 
Marinha Chinesa e alguns analistas norte-americanos acreditam que a cápsula fo1 o teste de um protótipo de um veículo tripulado. 


Em Órbita — Vol.13 — N.º 138/ Julho de 2013 15 


Em Órbita 


O centro inclui um Centro Técnico, dois complexos de lançamento, um Centro de Comando e Controlo, um Centro de Controlo de 
Lançamento, sistemas de abastecimento, sistemas de previsão meteorológica, e sistemas de suporte logístico. Jiuquan foi 
originalmente utilizado para o lançamento de satélites científicos e de satélites recuperáveis para órbitas terrestres baixas ou de 
média altitude com altas inclinações. 


O programa espacial tripulado utiliza a Plataforma de Lançamento 921 situada no Complexo de Lançamento Sul. Este foi construído 
na segunda metade dos anos 90 e mais tarde foi-lhe acrescentada a Plataforma de Lançamento 603 para lançamentos não tripulados. 


Para além das plataformas de lançamento, o complexo de lançamento está dotado de um centro técnico onde decorrem os 
preparativos do foguetão lançador e das suas cargas. O Centro Técnico é composto de instalações de processamento e de montagem 
vertical do lançador, edifícios de processamento de cargas, edificio de processamento dos propulsores sólidos, edificio de 
armazenamento de propolentes hipergólicos e o centro de controlo de lançamento. 


O complexo está equipado com um centro computacional melhorado, sistemas de monitorização e comando, e uma capacidade 
aumentada para se adaptar às alterações nas condições das missões, bem como os recursos necessários para lidar com as tarefas do 
lançamento e de comando. Um sistema integrado de treino para os lançamentos espaciais foi também desenvolvido para esta missão. 
Os engenheiros também levaram a cabo uma verificação técnica intensiva de dois meses no equipamento entre Março e Maio de 
2011. A segurança e a fiabilidade dos instrumentos foram significativamente melhoradas. Os lançamentos orbitais desde Jiuquan são 
supervisionados desde o Centro de Comando e Controlo situada na cidade espacial de Dongfeng, 60 km a sudoeste do centro de 
lançamento. 


A torre umbilical do complexo 921 é composta por uma estrutura fixa e um par de seis plataformas rotativas. Uma vez chagado à 
plataforma de lançamento, as plataformas rotativas são colocadas em torno do foguetão para permitir o seu abastecimento e para que 
os técnicos tenham acesso às suas diferentes zonas para realizarem os procedimentos finais de verificação. A torre umbilical também 
contém uma área protegida e de ambiente controlado para permitir o acesso dos taikonautas ao interior dos veículos. As plataformas 
rotativas são removidas uma hora antes do lançamento, enquanto que quatro braços móveis proporcionam ligações para o 
fornecimento de electricidade, gases e fluidos para o lançador. Estes braços são removidos minutos antes do lançamento. 


O foguetão lançador é transportado sobre uma plataforma móvel de lançamento desde o edifício de integração vertical para a 
plataforma de lançamento. A plataforma móvel move-se num sistema de carris separados 20 metros e atinge uma velocidade 
máxima de 25 metros/minuto. A plataforma tem um comprimento de 24,4 metros, largura de 21,7 metros e uma altura de 8,34 
metros, tendo um peso de 750.000 kg. A viagem entre o edifício de montagem e a plataforma de lançamento demora 60 minutos 
estando afastados 1,5 km. 


O primeiro lançamento orbital desde Jiuquan teve lugar a 24 de Abril de 1970 quando um foguetão CZ-1 Chang Zheng-1 colocou 
em órbita o primeiro satélite artificial da China, o Dong Fang Hong-1 (04382 1970-0344). 
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A tripulação da Shenzhou-10 


A tripulação principal da Shenzhou-10 foi composta pelos yuhangyuans Nie Haisheng (Comandante), Zhang X1aoguang (Operador) 
e por Wang Yaping (Assistente de Laboratório). Não foram revelados os nomes da tripulação suplente, mas rumores apontavam para 
que fosse composta por Liu Boming (Comandante), Panzhan Chun (Operador) e Deng Qingming (Assistente de Laboratório). 





VINWINEWS CN 


Em Órbita — Vol.13 — N.º 138/ Julho de 2013 17 





E é, 


3 4 A 














Nie Haisheng (EHEHE) — Nascido a 13 de Outubro de 1964 em Zaoyang, província de Hubei, Nie Haisheng é o Comandante 
da Shenzhou-10. 


E piloto de caça da Força Aérea do Exército de Libertação do Povo (FAELP), sendo seleccionado para o programa espacial em 
Janeiro de 1998. No seu tremo na FAELP, Haisheng assumiu as tarefas de Comandante de Esquadrão de Voo, Comandante 
Executivo e Mestre Navegador, formando-se em 1987. Atingiu a patente de Tenente Coronel na FAELP. 


Em 1998 foi seleccionado para o programa espacial da China e foi um dos três candidatos seleccionados para o grupo de treino para 
a primeira missão espacial tripulada da China. Yang Liwei acabou por se tornar no primeiro chinês a viajar no espaço, enquanto que 
Zhai Zhigang foi o seu suplente e Nie Haisheng o segundo suplente. 


O primeiro voo espacial de Nie Haisheng teve lugar entre 12 e 16 de Outubro de 2005. Juntamente com Fei Junlong, Haisheng 
tripulou a Shenzhou-6 na primeira missão espacial da China com dois tripulantes a bordo. A missão teve uma duração de 4 dias 19 
horas 32 minutos e 46 segundos. Juntamente com Fei Jinlong, Nie Haisheng tornou-se no 438º ser humano e no 2º astronauta chinês 
a realizar uma missão espacial orbital. 


A Shenzhou-10 é assim a sua segunda missão espacial orbital tornando-se no 333º ser humano e no 2º chinês a realizar duas missões 
espaciais. 
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Zhang Xianguang (GeBEE) — Zhang Xiaoguang nasceu em Maio de 1966 na provincia de Liaoning e esta é a sua primeira 
missão espacial. 


Foi seleccionado para o programa espacial tripulado em Janeiro de 1998 após ingressar na Força Aérea do Exército de Libertação do 
Povo onde foi Comandante de Esquadrão. Na força aérea acumulou mais de 1.000 horas de experiência de voo em vários tipos de 
aeronaves. 


Zhang Xiaoguang torna-se no 530º ser humano e no 9º astronauta da China (juntamente com Wang Yapimg) a realizar um voo 
espacial orbital. 





Em Órbita — Vol.12 — N.º 121/ Fevereiro de 2012 21 








Wang Yaping (EMP) — Liu Yang nasceu a 6 de Outubro de 1978 na cidade de Zhengzhou. 


Em 1997, Liu Yang formou-se terminou os estudos na 11º Escola Média de Zhengzhou. Após a finalização dos estudos, submeteu-se 
aos exames nacionais de acesso à universidade tendo obtido excelentes resultados que lhe permitiriam o acesso às melhores 
universidades. Porém, Liu Yang decidiu ingressar na Faculdade de Voo de Changchun da Força Aérea do Exército de Libertação do 


Povo. Após vários exames, ingressou no 7º grupo de pilotos feminimos da força aérea chinesa. 


Após quatro anos de estudos deu início à sua carreira de 11 anos como piloto, tendo acumulado mais de 1.680 horas de experiência 
de voo. 


Numa ocasião o seu avião colidiu com um bando de pombos, tendo sido danificado um dos motores do avião. Tal como outras 
pilotos da força área, Liu Yang era piloto de aviões de carga e o seu Y-7 estava somente equipado com dois motores. Na ocasião, 
Liu Yang manteve a sua calma e conseguiu aterrar o avião em segurança mostrando assim as suas excelentes qualidades 
psicológicas. 


Apesar de não estar nos seus planos tornar-se astronauta, Liu Yang agarrou essa oportunidade quando ela surgiu em princípios de 
2010. Em Março de 2012 Liu Yang era seleccionada juntamente com Wang Yaping para se tornarem nas primeiras yuhangyuans. 


A sua primeira missão espacial surgiu como membro da tripulação da missão Shenzhou-9 na qual serviu como Especialista de 
Missão. Liu Yang tornou-se no 524º ser humano e na 7º yuhangyuan (juntamente com Liu Wang) a realizar uma missão espacial 
orbital, sendo a primeira chinesa a voar no espaço. A missão da Shenzhou-9 teve uma duração de 12 dias 15 horas 25 minutos 25 
segundos. 
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A missão da Shenzhou-10 


Ainda antes do lançamento da missão Shenzhou-9 referia-se que a missão Shenzhou-10 poderia ter lugar em finais de 2012. Porém, 
com o passar das semanas, tornou-se evidente que o lançamento somente teria lugar em 2013. 


A missão era descrita como um voo de 15 dias dos quais 12 seriam passados a bordo do módulo orbital TG-1 Tiangong-1. Um dos 
principais objectivos da missão seria a realização de manobras de acoplagem utilizando esquemas diferentes dos que haviam 
utilizados na missão anterior, isto é, enquanto que a SZ-9 fez uma aproximação e acoplagem com o TG-1 seguindo o denominado V- 
bar (vector de velocidade), a SZ-10 deveria realizar a manobra de aproximação seguindo o R-bar (uma linha imaginária que liga o 
centro da Terra com o módulo em órbita). Durante a missão, que incluiria a segunda chinesa a viajar no espaço, seriam realizadas 
várias experiências científicas. 


Uma outra questão que se levantou logo após a missão da Shenzhou-9 e perante os insistentes rumores de que a SZ-10 seria lançada 
em finais de 2012, era a constituição da tripulação. Sendo uma missão muito semelhante à SZ-9, facilmente se concluiu que a 
composição da tripulação da SZ-10 seria idêntica à tripulação suplente da primeira missão tripulada a visitar o TG-1, ainda por mais 
havendo as declarações dos responsáveis chmeses afirmando que na tripulação estaria incluída a segunda chinesa no espaço. Isto 
viria tornar-se claro meses mais tarde, porém o mesmo não aconteceria com a tripulação suplente da Shenzhou-10. 


Em meados de Dezembro de 2012, o foguetão labçador CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G passava a fase de aceitação após um controlo 
de qualidade (o mesmo acontecendo com a cápsula espacial), sendo depois transferido para a fase de teste dos seus sistemas. Em 
finais de 2012, e após ter sido mencionada a possibilidade da missão decorrer em Março de 2013, estava já estabelecido que a 
missão teria lugar em Junho de 2013. 


Nesta altura são também revelados alguns dos planos espaciais da China para o futuro. Com a missão Shenzhou-10 termina a 
utilização do módulo espacial Tiangong-1 que deverá ser retirado de órbita terrestre em Setembro de 2013 e em princípios de 2015 
deverá ser colocado em órbita o TG-2 Tiangong-2 para a qual serão lançadas várias missões espaciais em 2015 e 2016. Assim, para 
além da utilização do Tiangong-2, a China irá começar a utilizar neste período o foguetão CZ-7 Chang Zheng-7, levando também a 
cabo o lançamento dos primeiros veículos de carga para a realização de testes de reabastecimento, de missões tripuladas com uma 
maior duração e a realização de tarefas de manutenção em órbita. Durante a fase de construção várias tripulações Irão permanecer na 
estação em períodos distintos e com durações dependentes dos requerimentos de cada missão. Durante a permanência em órbita, as 
tripulações poderão realizar actividades extraveículares para a construção da estação espacial e sua manutenção. A estação deverá 
ser visitada uma ou duas vezes por ano e os veículos de carga também deverão ser lançados uma ou duas vezes por ano. Cada 
tripulação de três elementos deverá permanecer a bordo da estação por períodos de 6 meses. 


A estação espacial do tipo Mir deverá estar finalizada em 2020. Esta estação terá uma capacidade de expansão, com o seu módulo 
principal a ter a capacidade de controlo e gestão da estação, além de proporcionar apoio e espaço de actividades para os tripulantes 
em estadias de longa duração. Os dois módulos experimentais serão utilizados para estudos de ciências espaciais e para experiências 
de aplicações. 


Com os trabalhos de preparação do foguetão lançador a decorrerem a bom ritmo, o mesmo acontecia com os diferentes módulos da 
cápsula espacial Shenzhou-10. Na primeira semana de Janeiro de 2013, eram finalizados os trabalhos de verificação da existência de 
fugas no módulo de regresso. Em meados de Fevereiro o foguetão CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y 10) que seria utilizado missão, 
completava as fases de teste e de montagem na sua fábrica. 


Com um enorme secretismo em torno da constituição da tripulação, foi com alguma surpresa que os analistas receberam a notícia de 
que de facto Wang Yaping seria a «senhora que se segue» no programa espacial tripulado. A 9 de Março, Zhou Jiaping, responsável 
pelo programa espacial tripulado da China, referia que Wang Yaping iria participar na missão espacial Shenzhou-10 cujo 
lançamento estava então previsto para ter lugar entre Junho e Agosto de 2013. Após várias declarações sobre a participação de uma 
mulher na próxima missão espacial tripulada, Wang Yaping era a escolha óbvia, pois Liu Yang era já considerada um valor nacional 
e tal como Yang Liwei, primeiro Chinês a viajar no espaço, não Irá efectuar uma outra missão espacial. 


Em finais de Março era revelado que tanto a Shenzhou-10 como o seu foguetão lançador, haviam ultrapassado todos os testes e que 
estavam a ser preparados para serem transportados para o local de lançamento em Abril, numa clara indicação de que a missão iria 
decorrer em Junho. Os diferentes módulos da cápsula espacial Shenzhou-10 eram transportados para o Centro de Lançamento de 
Satélites de Jiuquan no dia 31 de Março no que constituiu um passo importante para o lançamento da missão. Após terem sido 
submetidos a inúmeros testes os módulos foram colocados no interior de contentores especiais de transporte e transferidos por terra 
até a um aeroporto onde por sua vez foram colocados a bordo de dois aviões Ilyushin IL-76. Chegados a Jiuquan, os contentores 
foram transferidos para o edifício de integração e montagem onde seriam preparados para a missão. Segundo o padrão usual dos 
lançamentos anteriores, estas movimentações eram compatíveis com um ciclo de preparação de 68 dias o que colocava o lançamento 
da Shenzhou-l0 a 7 de Junho (data então prevista há já algum tempo por fontes Ocidentais para a abertura de uma janela de 
lançamento). Os três módulos da cápsula espacial seriam unidos pela primeira vez a 10 de Abril, com os testes integrados a terem 
início a 16 de Abril. Neste dia, e em preparação para os seguintes lançamentos orbitais nos quais se encontrava a missão SZ-10, 
deixaram o porto de abrigo na província de Jiangsu os navios Yuanwang III e Yuanwang VI que iriam auxiliar na recepção e 
transmissão de informações de e para os veículos colocados em órbita bem como auxiliar as missões nas suas fases iniciais de 
lançamento. 
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O foguetão CZ-2F/G que seria utilizado para colocar em órbita a missão espacial tripulada SZ-10 deixou as instalações de fabrico 

em Pequim no dia 29 de Abril e chegava a Jiuquan no dia 2 de Maio. No dia 6 de Maio foram finalizados os testes eléctricos na 

Shenzhou-10 numa altura em que a integração vertical do foguetão lançador já se havia iniciado no interior do edificio de integração, 
tendo sido finalizada em meados do mês. 
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No dia 18 de Maio os responsáveis pela missão 
tiveram uma reunião na qual reviram todos os 
preparativos para a missão e no final tomaram a 
decisão de prosseguir com o abastecimento da 
Shenzhou-10 com os propolentes e gases de 
pressurização necessários para as suas manobras 
orbitais. O módulo TG-1 realizou uma manobra 
orbital a 21 de Maio, na qual, e segundo Robert 
Christy, os parâmetros orbitais foram alterados de 
339 x 334 km para 333 x 341 km. Esta órbita 
encontrava-se deslocada entre 4º a 5º para Este em 
relação às órbitas da Shenzhou-8 e da Shenzhou-9, 
o que permitia uma aproximação por parte da SZ- 
10 utilizando a denominada linha R-bar. 
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A 23 de Maio foram divulgados os modelos dos 
envelopes comemorativos da tripulação da 
Shenzhou-10. De recordar que nesta fase ainda não 


se conheciam os nomes de dois dos três tripulantes 
da missão. Na altura apontava-se para os nomes de 
Nie Haisheng e Zhang Xiaoguang que haviam 
servido na tripulação suplente da Shenzhou-9. Com 
os envelopes então divulgados (ver imagem) e 
tendo em conta as silhuetas dos tripulantes 
apresentadas nos respectivos desenhos, chegou-se à 
conclusão de que o Comandante da missão seria 
Nie Haisheng. O terceiro envelope apresentava uma 
figura feminina, o que por s1 confirmava que Wang 
Yapmg estaria na missão. De mais dificil 
confirmação foi o nome do segundo elemento, pois 
não existiam fotografias naquele perfil que 
permitisse confirmar o seu nome na tripulação. 
Porém, e tendo em conta que Zhang X1aoguang fez 
parte da tripulação suplente da Shenzhou-9, 
concluiu-se que também se encontraria na 
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No dia 23 de Maio os trabalhos de preparação da 
Shenzhou-10 foram finalizados e no dia seguinte foi finalizado o processo de abastecimento dos três módulos do veículo. Chegada 
ao Centro de Controlo de Voo de Pequim no dia 6 de Maio, a equipa de lançamento realizou uma simulação da missão no dia 20 de 
Maio. Nesta altura, a primeira fase dos trabalhos preparatórios do controlo de voo foram satisfatoriamente finalizados, incluindo os 
testes de aceitação dos sistemas de controlo de voo e de apoio do solo, discussão e revisão dos planos de emergência, análise dos 
documentos de coordenação e implementação dos planos de voo, testes das estruturas de apoio ambiental em órbita, etc. Nesta 
altura, a equipa de recolha localizada na Mongólia Interior já estava localizada no terreno tendo sido colocado em estado de 
prontidão toda a instrumentação e equipamento de apoio, tendo já realizado várias simulações da recolha da Shenzhou-10. 


A Shenzhou-10 era colocada no interior da carenagem de protecção no dia 27 de Maio, sendo o conjunto posteriormente preparado 
para ser colocado sobre o terceiro estágio do foguetão lançador. 


Após alguns dias de incerteza com a completa ausência de notícias sobre a forma como os preparativos para o lançamento estavam a 
decorrer em Jiuquan, os especialistas espaciais chineses realizaram o transporte do foguetão CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y10) 
para a plataforma de lançamento no dia 3 de Junho. As imagens então reveladas mostravam o foguetão branco a sair do edifício de 
integração no Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan e a ser transportado na vertical através de uma paisagem verde até ao 
Complexo de Lançamento LC43 onde se localiza a Plataforma de Lançamento 921 utilizada para as missões tripuladas e para o 
lançamento do módulo TG-1 Tiangong-1. Assim, os preparativos para a missão voltavam a estar na ordem do dia com referências de 
que o lançamento teria lugar em meados de Junho. Isto indicava que a Shenzhou-10 poderia ser colocada em órbita a 11 de Junho 
(com a hora do lançamento a estar agendada por volta das 0940UTC). 
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Após chegar à plataforma de lançamento, os técnicos iniciaram uma série de testes funcionais na cápsula, incluindo testes com os 
yuhangyuan seleccionados para a missão, a cápsula, o lançador e os sistemas no solo. 


Usualmente, o lançamento para o módulo orbital Tiangong-1 tem lugar a 70 após a saída da cápsula espacial de Pequim e 37 dias 
após a chegada do foguetão lançador a Jiuquan. Para o caso da Shenzhou-9, estas datas ocorreram respectivamente a 29 de Março de 
2012 e 1 de Maio de 2012, enquanto que para a Shenzhou-10 ocorreram a 30 de Março e 2 de Maio de 2013, respectivamente. 
Assim sendo, e tendo em conta o período de 37 dias de preparação do foguetão CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G, o lançamento da 
Shenzhou-10 poderia ocorrer a 9 de Junho. Seguindo este plano de preparativos para o lançamento, a cápsula seria transportada para 
o edifício de integração do lançador e colocada sobre o terceiro estágio no dia 31 de Maio e transportada para a Plataforma de 
Lançamento LC43/921 a 2 de Junho. Esta última fase decorreu com um dia de diferença em relação à SZ-9, porém seria esta 
diferença importante na marcação do dia do lançamento da SZ-102? Tanto na missão Shenzhou-8 como na missão SZ-9, que tiveram 
como destino o módulo orbital TG-1 Tiangong-1, o foguetão lançador deixou as instalações do fabricante em Pequim exactamente 
seis semanas antes do lançamento. Seguindo esta regra para a missão SZ-10, podia-se apontar que a missão poderia ter início a 10 de 
Junho, já bem dentro da janela de lançamento que se abria a 7 de Junho. 
o a 
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A 4 de Junho a imprensa chinesa confirmava que Wang Yaping faria parte da tripulação da Shenzhou-10. Os nomes dos restantes 
dois elementos ammda não eram nesta altura oficialmente conhecidos. Ao mesmo tempo levantava-se a questão de saber quem 
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compunha a tripulação suplente? A versão chmesa da wikipedia revelava nesta altura que a tripulação suplente seria composta por 
Liu Boming (Comandante), Pan Zhanchun (Operador) e Deng Qingming (Assistente de Laboratório). No entanto, esta informação 
seria apagada poucos dias mais tarde. 


As tripulações chegariam a Jiuquan a 5 de Junho, com a tripulação principal a participar numa simulação do lançamento no dia 
seguinte no interior da cápsula espacial. 
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A contagem decrescente de 72 horas teve início a 8 de Junho, seguindo um ensaio de abastecimento do foguetão Chang Zheng-2F/G. 
Finalmente, no dia 10 de Junho, as autoridades espaciais chinesas anunciavam oficialmente os nomes dos três membros da 
tripulação da Shenzhou-10 e a hora do seu lançamento. Tal como era previsto há já várias semanas, a tripulação seria constituída por 
Nie Haisheng (Comandante), Zhang Xiaoguang (Operador) e por Wang Yaping (Assistente de Laboratório), no entanto não houve 
qualquer referência à tripulação suplente. O lançamento da Shenzhou-10 era então agendado para as 0938UTC do dia 11 de Junho, 
com a acoplagem com o módulo orbital a ter lugar a 13 de Junho por volta das 0510UTC. 


Após o anúncio oficial da composição da tripulação, esta cumpriu uma das tradições do programa espacial chinês ao plantar uma 
árvore que simbolizava a missão. Neste dia tiveram lugar as duas conferências de imprensa que fizeram a apresentação da missão 
Shenzhou-10 e da sua tripulação. Tal como já havia sido adiantado, a missão SZ-10 teria uma duração de 15 dias, sendo 12 dias 
passados a bordo do módulo orbital TG-1 Tiangong-1. O lançamento era agendado para as 0957:59UTC do dia 11 de Junho e após 
dois dias em órbita a acoplagem entre os dois veículos teria lugar pelas 0510UTC do dia 13 de Junho. A primeira acoplagem seria 
feita em modo automático e de forma semelhante às manobras que foram realizadas na missão Shenzhou-8 (não tripulada) e na 
Shenzhou-9. A tripulação iria permanecer a bordo do TG-1 levando a cabo experiências científicas e testando vários aspectos 
relevantes para o futuro do programa espacial tripulado da China. O horário de trabalho seria ajustado com o horário no solo e toda a 
tripulação teria um período de sono comum ao contrário do que aconteceu com a SZ-9 na qual os períodos de trabalho e de descanso 
estavam intercalados entre a tripulação. Durante a presença em órbita seriam realizados dois eventos educacionais por parte de Wang 
Yaping. Estes eventos seriam transmitidos para alunos do primeiro e do segundo ano de escolaridade e seriam compostos pela 
realização de experiências de Física muito simples, tas como o deslocamento de objectos no campo gravitacional, as leis do 
movimento de Newton e experiências relacionadas com a tensão superficial de líquidos. 


Em Órbita — Vol.12 — N.º 128 / Setembro de 2012 27 


Foram tidos em conta os preparativos especiais para a alimentação da tripulação com uma maior variedade de alimentos e a 
utilização de alimentos frescos. 


Uma segunda acoplagem desta vez realizada em modo manual seria levada a cabo no dia 20 de Junho. Após se separar do módulo 
orbital, a Shenzhou-10 iria se deslocar para fora do vector velocidade do módulo e executar uma aproximação no vector radial em 
relação à Terra, executando também manobras de translação ao longo do módulo e acoplando posteriormente com este. O regresso à 
Terra teria sd a 25 de Junho. 
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Lançamento e missão da Shenzhou-1l0 


O abastecimento do foguetão CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G decorreu como previsto e sem qualquer problema nas horas que 
antecederam o lançamento. A tripulação apresentou-se perante os responsáveis do programa espacial e após referirem que estavam 
prontos para a missão, dirigiram-se para a plataforma de lançamento. 
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Após chegarem à plataforma de lançamento, e depois das usuais saudações, os três elementos entraram no elevador que os 
transportou até uma antecâmara que lhes daria acesso ao módulo orbital da Shenzhou-10 a partir do qual ingressariam no módulo de 
descida. Mais uma vez, todos os procedimentos são muito semelhantes aos realizados a quando dos lançamentos espaciais tripulados 
russos. Os três elementos sentaram-se na 
antecâmara e antes de ingressar na Shenzhou-10 
verificaram o estado dos seus fatos espaciais 
pressurizados. Zhang X1aoguang foi o primeiro a 
ingressar na Shenzhou-10 depois de remover as 
suas botas protectoras, seguindo-se Wang Yaping 
e depois Nie haisheng. Wang Yaping ocupou o 
assento do lado esquerdo de Nie Haishrng com 
este obviamente a sentar-se na posição central e 
Zhang Xiaoguang a sentar-se à sua direita. 


Os preparativos para o lançamento foram 
decorrendo como previsto. Com a tripulação já 
interior da Shenzhou-l0 e nos seus respectivos 
assentos, procedeu-se ao encerramento da cápsula 
e à evacuação da antecâmara de acesso. 
Posteriormente, a torre de serviço foi evacuada 
Rs FM As | Sa bem como toda a plataforma de lançamento. De 
RR 4-- Tonoa o ii anne Ea ; aii em seguida procedeu-se à abertura das diferentes 
mm 4 t | secções da torre de serviço. À medida que as 
diferentes secções se tam abrindo e colocando na posição final de lançamento, a figura do foguetão CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G 
(Y 10) 1a-se mostrando resplandecente. 


+— 
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A T-20m a tripulação reportava que se encontrava bem e todos os sistemas estavam prontos para o lançamento. A T-15 m procedeu- 
se à verificação final dos sistemas da Shenzhou-10, do seu foguetão lançador, da plataforma de lançamento e de todos os sistemas 
em terra incluindo a rede de estações que iriam seguir a Shenzhou-10 nas fases iniciais de voo. 


Com tudo a correr como previsto, deu-se a ignição dos motores do primeiro estágio do foguetão CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y10) 
bem como dos quatro propulsores laterais de combustível líquido e o lançamento a teve lugar às 0938:02,666UTC. 
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Todas as fases do lançamento decorreram sem problemas e a Shenzhou-10 atingia a 
órbita terrestre, sendo inicialmente colocada numa órbita de parqueamento com um 
perigeu a 200 km e apogeu a 329,8 km, a partir da qual o veículo espacial irá utilizar 
o seu próprio sistema de propulsão para elevar os seus parâmetros orbitais para uma 
órbita quase circular a uma altitude de 330 km. 


Ao contrário do que aconteceu durante a missão Shenzhou-9, as notícias sobre as 
actividades dos três tripulantes em órbita foram escassas e a única informação 
fornecida nos dias iniciais foi a de que o Comandante Nie Haisheng havia enviado 
felicitações relacionadas com as festividades então a decorrer na China. Da mesma 
forma, e também ao contrário da extensa cobertura que foi feita durante a missão 
Shenzhou-9, a acoplagem entre a Shenzhou-10 e o módulo Tiangong-1 não foi 
televistonada. A Shenzhou-10 finalizou a manobra de acoplagem às 0511UTC do dia 
13 de Junho, com o controlo automático de aproximação e acoplagem a ter início às 
0248UTC com os dois veículos a ficarem firmemente unidos às 0518UTC. Após a 
verificação de todos os sistemas a bordo do TG-1, o Centro Aeroespacial de Controlo 
de Pequim, autorizou Nie Haisheng, Zhang Xiaoguang e Wang Yaping, a entrarem a 
bordo do módulo espacial às 0817UTC. 
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Uma das primeiras tarefas que a tripulação realizo a bordo do módulo orbital foi a instalação de novas placas no «chão» do veículo. 
Esta tarefa foi png na manhã do dia 14 de Junho, e foi vista como um trabalho de «aquecimento» para a tripulação em 


partir o centro de controlo. 


aula a partir da órbita terrestre. 


Na carta de enviou a Wang 
Yapmg, Barbara Morgan 
referia o seu orgulho e alegria pelo trabalho que a chmesa iria realizar desde o espaço ao 
concretizar duas aulas para alunos do primeiro e segundo ano. Morgan referiu “A 
educação é tão importante e a exploração espacial é tão importante e eu espero que 
estas lições sejam transmitidas pela Internet para que todos as possam ver. Estou 
maravilhada pela astronauta Wang Yaping e pelos seus companheiros de viagem na 
missão Shenzhou-l0 e estou especialmente excitada pelo regresso de Wang Yaping e 
pelas primeiras lições espaciais da China.” 





Estas lições espaciais seriam um dos pontos altos da missão espacial Shenzhou-10 e 
teriam lugar a 20 de Junho, sendo denominadis como “um evento educacional por parte 


dos três membros da tripulação”. Este evento foi transmitido em directo para as escolas 
na China e por alguns órgãos de comunicações social chmeses. As lições espaciais 
tiverem início pelas 0206UTC com os tripulantes a entrarem em cena pelas 0213UTC. O 
primeiro a fazer uma demonstração foi o Comandante Nie Haisheng, demonstrando as 
possibilidades de deslocação num ambiente sem gravidade. De seguida falaram sobre a 
diferença entre massa e peso, dando como exemplo a medição da massa de um dos 
taikonautas. Depois falaram sobre pêndulos, giroscópios, as definição de “em cima” e “em 
baixo” no espaço, fazendo a demonstração de bolhas de água flutuantes no interior do 
Tiangong-1, demonstração de membranas de água e injecção de tintas coloridas no 
interior de bolhas de água. No final passou-se a uma sessão de perguntas e respostas 
durante a qual os alunos em Terra colocaram várias questões à tripulação. 


Um outro ponto alto desta missão seria a realização da segunda acoplagem entre a 
Shenzhou-10 e o Tiangong-1l, repetindo uma manobra já executada várias vezes em 
missões anteriores e servindo uma vez mais para a maturação do programa. 


Com a tripulação a bordo da cápsula espacial, a separação entre a SZ-10 e o TG-1 teve 

lugar às 0026UTC do dia 23 de Junho. A tripulação passou a controlar a cápsula de 

forma manual às 

015S0OUTC e voltou 

di | a acoplar às 

0200UTC. Os 

veículos estariam 

firmemente juntos 
pelas 0207UTC. 








preparação para o conjunto de experiências e tarefas técnicas durante a 
permanência em órbita. As imagens de vídeo fornecidas pelas autoridades 
chinesas mostraram os três elementos a envergar fatos azuis enquanto 
instalavam as placas no chão do Tiangog-1 após receberem instruções a 


Nos primeiros dias a bordo do Tiangong-l, Wang Yaping recebeu a 
notícia de que a astronauta norte-americana Barbara Morgan havia 
enviado uma carta de felicitações. Barbara Morgan foi a professora 
suplente de Christa MacAullife, a professora que viria a falecer de forma 
trágica no desastre do vaivém espacial OV-099 Challenger a 28 de 
Janeiro de 1986. Mais tarde, Barbara Morgan seria seleccionada como 
astronauta-educadora e tornar-se-ia na primeira professora a realizar uma 


FABI 


Como parte final das operações em órbita, a Shenzhou-10 
recebeu um contacto no dia 24 de Junho por parte do 
Presidente chinês X1 Jiping que agradeceu os esforços levados 
a cabo pela tripulação. 


Tal como foi habito nesta missão, a manobra de separação 


final entre os dois veículos não foi restante nd tendo lugar pelas 2300UTC do dia 24 de Junho. Após a separação a 
Shenzhou-10 realizou uma manobra de 180º em torno do módulo orbital (provavelmente repetindo uma manobra semelhante 
executada a 13 de Junho), inspeccionando o seu exterior e obtendo fotografias para posterior análise no solo. Alguns relatos 
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indicaram que teria ocorrido uma nova acoplagem entre os dois veículos, porém estes relatos não foram confirmados nem os três 
elementos terão reentrado no Tiangong-l. Agradecendo a todos aqueles que ajudaram a tornar possível esta missão, os três 
elementos encerraram depois a escotilha entre os dois veículos às 2107UTC. Ao contrário do que se estava à espera, a manobra de 
aproximação e acoplagem utilizando o vector R-bar acabaria por não se concretizar. 


A cápsula espacial Shenzhou-10 regressaria à Terra com uma aterragem bem sucedida às 0007UTC do dia 26 de Junho de 2013. A 
missão teve uma duração de 14 dias 14 horas 29 minutos 3 segundos. 
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Crónicas de Rafael Ligeiro 


Uma análise sobre as viagens interestelares e suas imensas distâncias 


Certo dia o site de um jornal de grande circulação em São Paulo, Brasil, publicou a notícia da descoberta de um exoplaneta: o 
GJ667Cc. Situado na constelação de Escorpião, o astro está a 22 anos-luz da Terra. Curioso é que, entre os comentários dos leitores, 
muitos alegavam que uma viagem até lá “levaria 22 anos”. Será? 


Em primeiro lugar, é preciso entender que ano-luz não se trata de uma referência ao tempo consumido em eventuais viagens 
espaciais. Segundo a União Astronómica Internacional (UAN), ano-luz é o período em que a luz atravessa no vácuo durante um Ano 
Juliano (365,25 dias). Logo, trata-se de uma medida de comprimento usada para simplificar gigantescas distâncias entre a Terra e 
corpos celestes. 


Cada ano-luz corresponde a 
9.460.730.472.580,8 quilómetros de 
distância. Entretanto, é muito comum 
vê-la ser “arredondada” para 10 trilhões 
de quilômetros. Isso porque o termo 
ano-luz é mais difundido em 
publicações não  segmentadas em 
ciências que na própria comunidade 
astronómica. Astrónomos geralmente 
usam outra medida, o parsec — mas 1sso 
é assunto aos próximos textos. 


Diante dessas constatações, o que seria 
necessário para que uma viagem ao 
GJ667Cc durasse 22 anos? Estar em 
uma nave espacial capaz de igualar a 
velocidade da luz: aproximadamente 
300 mil quilómetros por segundo. 


Contudo, há um detalhe: mesmo que o 
homem já tivesse construído uma nave 
espacial apta a percorrer distâncias 
astronómicas, não seria possível atingir 
velocidade próxima à da [luz 
imediatamente. Segundo Stephen 
Hawking, uma nave transportando humanos poderia acelerar até 98% da velocidade da luz em um período de seis anos. 
Consequentemente, o tempo da viagem ao GJ667Cc seria maior que esses 22 anos. 





dd ico iai À 


Para se ter uma noção, Alpha Centauri A (uma das três estrelas do sistema Alpha Centauri, também conhecida como Rigil Kentaurus 
ou Rigel Centaurus), segunda estrela fora do 
Sistema Solar mais próxima à Terra, está a 
aproximadamente 4,3 anos-luz da Terra. Sob 
99,99% da velocidade da luz, haveria um 
acréscimo aproximado de 3h30 à ida até Centauri. 
Veja bem: a 99,99% da velocidade da luz durante 
toda a viagem! 


Em dezembro de 2010, a NASA anunciou que a 
sonda Voyager-l, então a 17,3 bilhões de 
quilômetros distante do Sol, viajava a 17 
quilômetros por segundo — apenas 0,0057% da 
velocidade da luz. Sob tal velocidade, a nave 
levaria cerca de 80 mil anos para chegar à Centauri 
A. Desse modo, uma viagem até GJ667Cc duraria 
mais de 400 mil anos! 


Números como esses dão uma noção de quão 
distante estamos de realizar as ditas viagens ERALMEEIESDEDESS 
interestelares pelo meio de viagem a bordo de uma nave espacial. 
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Lançamentos orbitais em Junho de 2013 


Em Junho de 2013 foram levados a cabo 8 lançamentos orbitais e colocaram-se em órbita 11 satélites operacionais, sendo um destes 
tripulado. Desde 1957 e tendo em conta que até ao final de Junho de 2013 foram realizados 4943 lançamentos orbitais bem 
sucedidos, 458 lançamentos foram realizados neste mês o que corresponde a 9,3% do total e a uma média de 8,3 lançamentos por 
ano neste mês. É no mês de Janeiro no qual se verificam menos lançamentos orbitais (294 lançamentos que correspondem a 5,9% do 
total de lançamentos com uma média de 5,3 lançamentos) e é no mês de Dezembro onde se verificam mais lançamentos orbitais 
(492 lançamentos que correspondem a 10,0% do total de lançamentos com uma média de 8,9 lançamentos). Até ao final de Junho de 
2013, o total de lançamentos orbitais em 2013 corresponde a 0,67% do total de lançamento desde 1957, tendo sido realizadas 5285 
tentativas de lançamentos orbitais das quais 342 falharam. 





Lançamentos 

















140 


120 


100 





Oo 
e») 


Lançamentos 
(6) 
fa») 








Em Órbita — Vol.13 — N.º 137 / Junho de 2013 37 


Ogiva de 
protecção 
da carga 










Carga 


«Briz-M» 


Tanque de 
oxidant 


- 
- 


Tanque de 
ombustível 
(UDMH) 


Ce 
e. | 
E. 

| 


| 
Motores 


| 
1 x RD-0211 


O 3 x RD-0210 
/ - 
UR Tanque de 


Motor RD-0213 


Tanque de 
a (O o. 
y Tanque de 
1 combustível 
1 (UDMH) 


| oxidante 
(N;O,) 


“| Tanque de combustível 
(UDMH) 


; 
É 


A PS qt A e O Rm e 4 PS UE O À 


| Motores RD-276 


a E 


Em Órbita — Vol.13 —- N.º 137 / Junho de 2013 


Em Órbita 


SES-6 — A calmaria antes do desastre 


Mantendo um excelente ritmo de lançamentos, a missão para colocar em órbita o 
satélite de comunicações SES-6 surge vinte dias após o lançamento do Eutelsat- 
3D, constituindo o quarto lançamento de um foguetão Proton-M/Briz-Mem 2013. 


O foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M 


Tal como o 8K82K Proton-K (Ilporón-K), o 8K82KM Proton-M (IIporóH-M) é 
um lançador a três estágios podendo ser equipado com um estágio superior Briz- 
M ou então utilizar os usuais estágios Blok DM. As modificações introduzidas no 
Proton incluem um novo sistema avançado de aviónicos e uma ogiva com o dobro 
do volume em relação ao 8K82K Proton-K, permitindo assim o transporte de 
satélites maiores. Em geral este lançador equipado com o estágio Briz-M, 
construído também pela empresa Khrunichev, é mais poderoso em 20% e tem 
maior capacidade de carga do que a versão anterior equipada com os estágios 
Blok DM construídos pela RKK Energia. 


O 8K82KM Proton-M/Briz-M em geral tem um comprimento de 53,0 metros, um 
diâmetro de 7,4 metros e um peso de 712.800 kg. É capaz de colocar uma carga 
de 21.000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2.920 kg numa 
órbita de transferência para a órbita geossincrona, desenvolvendo para tal no 
lançamento uma força de 965.580 kgf. O Proton-M é construído pelo Centro 
Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev, tal como o Briz-M. 


Neste lançamento foi utilizado um estágio superior Briz-M Fase III. Esta é uma 
recente melhoria deste estágio que utiliza dois novos tanques de pressão (com 
uma capacidade de 80 litros), substituindo os anteriores seis tanques de dimensões 
mais pequenas. Procedeu-se ainda a uma recolocação dos instrumentos de 
comando para a zona central do tanque para assim mitigar as cargas de choque 
que o tanque de propolente adicional é ejectado. 


O primeiro lançamento do foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M teve lugar a 7 de 
Abril de 2001 (0347:00,525UTC) quando o veículo 53501 utilizando o estágio 
Briz-M (88503) colocou em órbita o satélite de comunicações Ekran-M 18 (26736 
2001-0144) com uma massa de 1.970 kg a partir do Cosmódromo GIK-5 
Baikonur (LC81 PU-24). 


Modificações 


A mais recente modificação levada a cabo no lançador Proton-M/Briz-M (Fase 
HI) permite colocar numa órbita de transferência para a órbita geossincrona uma 
carga de 6.150 kg, tendo um aumento de massa de 1.150 kg em relação à versão 
original do lançador. Entretanto, foi já iniciada uma nova fase de modificações 
(Fase IV) que deverá terminar em 2013 com a capacidade de carga a ser 
aumentada para 6.300 kg para uma órbita de transferência para a órbita 
geossincrona e uma velocidade residual de 1,5 km/s para a órbita geossincrona. 
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º Também designado RD-275M ou 14D14M. O motor RD-275 resultou dos melhoramentos ao motor RD-253 levados a cabo entre 
1987 e 1993 com o intuito de se produzir uma versão mais potente do motor RD-253. Uma força superior em 77,7% foi conseguida 
ao aumentar a pressão na câmara de combustão e permitiu elevar a massa da carga para a órbita geostacionária em mais de 600 kg. 
Este motor foi pela primeira vez utilizado no lançador Proton-M em 1995. A Energomash começou o desenvolvimento de uma 
versão mais potente do motor RD-275 em 2001, tendo uma potência 5,2% superior o que permite mais 150 kg de carga para a órbita 
geossincrona. 


" Também designado 8D411K, RD-465 ou 8D49. 
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Lançamento 


2012-036 


2012-044 


2012-057 


2012-061 


2012-065 
2012-070 
2013-012 
2013-014 
2013-022 


2013-026 


Data 
09-Jul-12 


06-Ago-12 


14-Out-12 


02-Nov-12 


20-Nov-12 


08-Dez-12 


26-Mar-13 


15-Abr-13 


14-Mai-13 


03-Jun-13 


Hora (UTC) 
18:38:29,994 


19:31:00,018 


08:36:59,997 


21:03:59,991 


18:30:59,977 
13:13:42,928 
19:06:47,973 
18:35:59,986 
16:01:59,976 


09:18:30,969 


Nº Série 
4923656742 
93530 /99531 


5113656743 
93531 /99532 


6305146737 
93526 / 99534 


6303656744 
93532/99533 


4923656745 
93533/99528 
5115656746 
93534/99535 
4925656748 
93536/99536 


93537/99538 


6305656750 
93538/99539 


93540/99541 


Fase 


II 


Plataforma 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 


LC81 PU-24 
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Satélites 
SES-5 
(38652 2012-0364) 
Telkom-3 
(38744 2012-0444) 
Express-MD2 
(38745 2012-044B) 
Intelsat-23 
(38867 2012-0574) 
Luch-5B 
(38977 2012-0614) 
Yamal-300K 
(38978 2012-061B) 
EchoStar-16 
(39008 2012-0654) 
Yamal-402 
(39022 2012-0704) 
Satmex-8 
(39122 2013-0124) 
Anik-G1 
(39127 2013-0144) 
Eutelsat-3D 
(39163 2013-0224) 
SES-6 
(39172 2013-0264) 


LC81 PU-24 


LC200 PU-39 


LC81 PU-24 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M referindo-se as 
várias fases de desenvolvimento. Todos os lançamentos são levados a cabo a partir do Cosmódromo de Baikonur, Cazaquistão. 
Tabela: Rui C. Barbosa 








SES-6 


O SES-6 é um satélite de comunicações construído 
pela Astrium para a SES WORLD SKIES, uma 
operadora mundial líder no mercado das 
comunicações por satélite. Este satélite substitui o 
satélite NSS-806 na órbita geossincrona a 319,5º de 
longitude Este, proporcionando uma significativa 
expansão na cobertura oferecida. A carga de banda 
Ku a bordo do SES-6 i1rá apoiar as plataformas DTH, 
serviços VSAT e programas digitais governamentais 
na América Latina. A carga de banda €C 1rá adicionar 
uma capacidade incremental para apoiar o 
crescimento de canais por cabo. 


Equipado com 43 repetidores de banda C e 48 
repetidores de banda Ku equivalentes a 36 MHz (38 
repetidores de banda C e 36 repetidores de banda Ku 
físicos), o SES-6 tem um total de cinco antenas 


orientáveis de banda Ku, incluindo quatro antenas para as Américas e uma antena cobrindo a região do Oceano Atlântico. 


Baseado no modelo Eurostar-E3000, o satélite com uma massa de 6.140 kg tem um tempo de vida útil de 15 anos. A Astrium foi 
responsável pela projecção e fabrico do satélite, além de fornecer a carga de comunicações. 


O satélite é baseado na plataforma Spacebus-4000C3 e deverá estar operacional durante 15 anos. A tabela seguinte mostra as 
principais especificações do satélite Eutelsat-3D. 
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Comunicações 


Aplicações 
Orbita GEO 
Localização orbital 319,5º Este (40,5º Oeste) 


Operador SES WORLD SKIES 
Continente Americano, Europa e Oceano Atlântico 
EADS Astrium 
Eurostar-E3000 
6.140 


3,45m x 3,2/m x 7,65m 


Cobertura 
Principal construtor 
Plataforma 
Massa no lançamento (kg) 


Dimensões (armazenado, m) 


fra 
(A 


Tempo de missão (anos) 


CeKu 


Bandas de comunicações 


Banda € 


Número de repetidores 43 x 36 MHz 


Polarização Circular 


Banda Ku 


Número de repetidores 48 x 36 MHz 


Polarização Linear 


Frequências operacionais 


5,850-6,425 GHz, 6,725-7,025 GHz, 
13,75-14,5 GHz 


3,625-4,2 GHz, 4,5-4,8 GHz, 
10,95-12,2 GHz 


Frequências de rádio 
Recepção 14.000 MHz; 14,499 MHz 


3,947.5,4,500.1 MHz; 11,701, 11,700.5 MHz; 
12,199.5 MHz 


Recepção 


Transmissão 


Transmissão 





3oHbi noxpbirua KA SES-6 
SES-6 Coverage 





As diferentes zonas de cobertura do SES-6. Imagem: GKNP'Ts Khrunichev 
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Lançamento 


Os diferentes componentes do foguetão lançador 8K82KM Proton-M (93540) chegaram ao Cosmódromo de Baikonur em finais de 
Março de 2013, com o estágio Briz-M (99541) a chegar ao cosmódromo a 30 de Abril. O satélite seria entregue em Baikonur a 6 de 
Maio. 


O processo de integração dos diferentes estágios do foguetão lançador bem como o processamento do satélite e a sua integração no 
estágio superior formando a Unidade Orbital e desta com os estágios inferiores, decorreu sem problemas e foi finlizado a 28 de 
Maio. No dia seguinte, o lançador foi transportado para a estação de abastecimento 116141 na Zona 914, onde os tanques de baixa 
pressão do estágio Briz-M foram abastecidos com os gases de pressurização e os propolentes necessários para as suas manobras 
orbitais. Finalizadas as operações de abastecimento, o veículo lançador seria transferido para a Plataforma de Lançamento PU-39 do 
Complexo de Lançamento LC200 a 30 de Maio. 


7" 
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Após chegar à plataforma de lançamento, o lançador é inspeccionado visualmente antes de se proceder à remoção das coberturas de 
rádio frequências. Procede-se de seguida é erecção do lançador e após este estar na posição vertical a carenagem é ligada ao sistema 
de controlo do modo térmico líquido. O sistema de fornecimento de energia aos satélites é activado e são executados testes de rádio 
frequência. Todos os sistemas do lançador são inspeccionados e nesta fase a torre móvel de serviço é deslocada para a plataforma de 
lançamento, servindo de apoio técnico ao veículo. Os ductos de ar condicionado são ligados e procede-se à activação do modo do 





sistema de controlo térmico. Nesta altura é desactivado o sistema de controlo do modo 
térmico líquido. As coberturas térmicas são agora removidas e procede-se à verificação da 
tensão da banda de fixação. São verificadas as ligações de rádio e procede-se à carga das 
baterias da carga. 


No segundo e terceiro dia de preparativos para o lançamento são realizadas operações com 
a carga a bordo do lançador, procedendo-se à carga das baterias e a verificações das 
ligações de rádio. A torre móvel de serviço é evacuada no terceiro dia e procede-se a uma 
simulação da contagem decrescente. No dia anterior ao lançamento são removidos os 
dispositivos de protecção da carenagem e procede-se ao registo fotográfico das operações 
de encerramento dos diversos elementos do lançador. Procede-se também à instalação das 
câmaras de vídeo na plataforma de lançamento, à carga das baterias e a verificações das 
ligações de rádio. 


A cerca de T-11h 30m tem lugar a activação do equipamento de teste e de suporte de solo 
relacionado com o sistema de orientação, navegação e controlo do estágio superior Briz- 
M. A decisão de prosseguir com o lançamento é tomada cerca de oito horas antes da hora 
prevista para a ignição e é tomada pelo Comissão Intergovernamental. Nesta altura, a 
plataforma de lançamento é evacuada de todo o pessoal que não é essencial para as 
operações. A T-lh 10m dá-se a activação do equipamento de teste e de suporte de solo 
relacionado com o sistema de orientação, navegação e controlo do foguetão Proton-M e o 


início do abastecimento dos três estágios inferiores ocorre a T-6h. A T-5h, começam as actividades da contagem decrescente. A 
plataforma de lançamento é reaberta a T-2h 30m para as operações finais de encerramento do lançador. Pelas T-2h todo o pessoal 
técnico deve encontrar-se nas suas posições finais para o lançamento. 
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A torre móvel de serviço começa a ser deslocada para a sua posição de lançamento a T-lh. As actividades finais da contagem 
decrescente têm início a T-45m. O sinal do sistema de propulsão é gerado pelo equipamento de teste e de suporte de solo do sistema 
de orientação, navegação e controlo do lançador. As unidades do sistema remoto da contagem decrescente são sincronizadas com o 
relógio principal da contagem decrescente. O sistema de abortagem é armado a T-35m (uma luz verde no panel de controlo indica 
que o sistema de finalização de voo está pronto). Duas unidades redundantes na unidade de abortagem de lançamento são 
sincronizadas com o relógio da contagem decrescente (nesta altura o interruptor da unidade de abortagem está activo). 


A T-10m o cliente indica de forma verbal a prontidão para o lançamento. Esta indicação é transmitida através da rede da contagem 
decrescente que interliga os vários intervenientes na actividade. O sinal de comando de T-300s é enviado pelo equipamento de teste 
e de suporte de solo do sistema de orientação, navegação e controlo do lançador para o equipamento semelhante no estágio Briz-M 
para sincronizar a hora de lançamento. Entretanto o Briz-M inicia a sua transferência para o fornecimento interno de energia. A T- 
2m o equipamento de teste e de suporte de solo do sistema de orientação, navegação e controlo do lançador começa a transferência 
para o fornecimento interno de energia (para os três estágios inferiores), enquanto que o estágio Briz-M finaliza este procedimento 
iniciado anteriormente. Um sinal é enviado pelo Briz-M para o lançador indicando a sua prontidão para o lançamento. 


A activação da giro-plataforma teve lugar a T-5s e as verificações finais são feitas a T-3,1s pelo equipamento de teste e de suporte de 
solo do sistema de orientação, navegação e controlo do lançador (verificando a prontidão do lançador, do estágio superior e da sua 
carga). Se todos os componentes do sistema estiverem prontos, é enviado um sinal para se iniciar a sequência de ignição do primeiro 
estágio. Os seis motores RD-276 do primeiro estágio do Proton-M entravam em ignição a T-1,756s até atingirem 50% da força 
nominal. A força aumenta até 100% a T-Os (0918:30,969UTC do dia 3 de Junho) e a confirmação para o lançamento surge de 
imediato. A sequência de ignição verifica se todos os motores estão a funcionar de forma nominal antes de se permitir o lançamento. 
O foguetão ascende verticalmente durante cerca de 10 segundos. O controlo de arfagem, da ignição e fim de queima dos motores, o 
tempo de separação da ogiva de protecção e o controlo de atitude, são todos calculados para que os estágios extintos caíam nas zonas 
pré-determimadas. 
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A ignição do segundo estágio teve lugar a T+Im 55,324s. Esta ignição ocorre anda com o primeiro estágio ligado ao segundo 
através de uma estrutura através da qual se escapam os gases da combustão. A separação entre o primeiro e o segundo estágio 
ocorria a T+Im 59,518s. A ignição do segundo estágio terá uma duração de 3 minutos e 32 segundos antes de ocorrer a ignição do 
terceiro estágio e a separação entre os dois. A ignição do terceiro estágio inicia-se com a entrada em funcionamento dos seus 
motores vernier T-+5m 24,777s, seguindo-se o final da queima do segundo estágio T+5m 27,497s e a separação entre os dois estágios 
ocorre 0,/21 segundos depois. A ignição do motor principal ocorre a T+5m 30,643s A separação das duas metades da carenagem de 
protecção ocorreu a T+5m 45,978s (a indicação da sua separação surgiu 0,098 segundos depois). 





O processo de separação entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M é iniciado com o final da queima dos motores vernier, seguido 
da quebra das ligações mecânicas entre os dois estágios e da ignição dos retro-foguetões de combustível sólido para afastar o terceiro 
estágio do Briz-M. Imediatamente após a separação entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M (T+9m 43,153s), são accionados os 
motores de estabilização do estágio superior para eliminar a velocidade angular resultante da separação e proporcionar ao Briz-M a 
orientação e estabilidade ao longo da trajectória suborbital onde se encontra antes da sua primeira ignição. Nesta fase o conjunto 
encontra-se numa trajectória suborbital com um perigeu a -496,21 km, apogeu a 170,94 km e inclinação orbital de 51,33º. A 
primeira queima do Briz-M decorre entre T+lIm 17,511 e T+15m 37,034s. Após a realização da primeira queima do estágio Briz- 
M, o conjunto ficou colocado numa órbita de parqueamento com um perigeu a 172,52 km, apogeu al73,50 km e uma inclinação 


orbital de 51,55º. 


Cxema nonera PH «[IporoH-M», PB «Bpua-M» npu BbiBenenun KA SES-6 Ha ueneByio opbury 


Proton-M / Breeze-M System Trajectory 
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A segunda queima do Briz-M é executava no primeiro nodo de ascensão da órbita de parqueamento e após esta queima a Unidade de 
Ascensão atinge uma órbita intermédia. Esta segunda queima do Briz-M ocorreu entre as T+lh 50m 30,277 e T+2h 9m 40,598s. 
Após a realização da segunda queima do estágio Briz-M, o conjunto ficou colocado numa órbita intermédia com um perigeu a 
294,36 km, apogeu a 5.997,07 km e uma inclinação orbital de 51,0º. 


A terceira e quarta queima irão ter lugar após a Unidade de Ascensão executar uma órbita em torno do planeta e têm lugar no 
perigeu, formando uma órbita de transferência com um apogeu próximo do que será conseguido na órbita final. A terceira queima 
teve lugar entre T+4h 23m 49,204s e T+4h 33m 7,300s, seguindo-se a separação do tanque auxiliar de combustível a T+4h 33m 
57,500s e a quarta queima decorreu entre T+4h 35m 32,000 e T+4h 43m 45,400s. O conjunto encontra-se agora numa órbita de 
transferência com o perigeu a 473,31 km de altitude, apogeu a 64.996,96 km de altitude e inclinação orbital de 50,53º. 


A quinta e última queima do estágio Briz-M entre T+15h 15m 5,242s e T+15h I8m 34,465s. A separação do satélite SES-6 teria 
lugar às 0049:31,331UTC (dados Khrunichev) a T+15h 3 Im 00,000 (equivalente a 0049:30,969UTC), ficando colocado numa órbita 
com um perigeu a 4.452,83 km de altitude, apogeu a 64.953,26 km de altitude, inclinação orbital de 26,4º e período orbital de 
1381,10 minutos. Posteriormente, o estágio Briz-M executaria anda mais duas manobras para se afastar do satélite que utilizaria os 
seus próprios meios para elevar o seu perigeu até uma altitude geossincrona e baixar a tanto o seu apogeu como a sua Inclinação 
orbital. 


Tpacca nonera PH «[lporoH-M», PB «bpus-M» npu BbiBegeHyu SES-6 Ha Lenesyio opOurTy 


Proton-M / Breeze-M System Flight Path 
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“Einstein” na ISS 


O quarto veículo ATV (Automated Trasnfer Vehicle) foi lançado às 2152:18UTC do dia 5 de Junho de 2013. Os veículos de 
transporte de carga europeus assumem um papel importante nas operações da estação espacial internacional, enquanto que a agência 
espacial europeia ESA prepara já o quinto ATV baptizado com o nome de Georges Lemaitre. 


ATV, transporte de carga para a ISS 
Conceito da missão e o papel do ATV 


A estação espacial internacional depende de entregas regulares de equipamento 
experimental e de partes sobressalentes, bem como de alimentos, ar e água para a 
sua tripulação permanente. 


Desde a sua primeira viagem em Abril de 2008, o ATV tornou-se num veículo de 
reabastecimento indispensável para as operações da ISS. Aproximadamente a cada 
17 meses, o ATV transporta 6.600 kg de carga para a estação a 400 km acima da 
superficie do planeta. Um sistema de navegação de alta precisão a bordo guia o 
ATV numa trajectória em direcção á ISS, acoplando com o módulo Zvezda. O 
ATV permanece então acoplado como uma parte integral e pressurizada da estação 
durante seis meses. Após este período, separa-se e reentra na atmosfera terrestre, 
destruindo-se juntamente com cerca de 6.400 kg de desperdícios da ISS. 


Inteligente e poderoso 





Emo Para uma acoplagem com sucesso com a ISS, o ATV tem de ser um veículo 
altamente inteligente e capaz. O ATV, que é equipado com os seus próprios 
sistemas de propulsão e de navegação, é um veículo multifuncional, que 
combina as capacidades totalmente automáticas de um veículo não tripulado, 
com os requisitos do voo espacial tripulado. A missão do ATV é quase uma 
combinação de “barco rebocador” com uma “barcaça”. 


O seu exterior é um cilindro branco com 10,3 metros comprimento e até 4,5 
metros de diâmetro. A estrutura do ATV é coberta com uma folha isoladora em 
cima de painéis de protecção anti-meteoritos. Estendendo-se a partir do corpo 
principal do veículo encontram-se os característicos painéis solares azuis 
metalizados em forma de X. No interior, o ATV é composto por dois módulos, o 
Módulo de Serviço e o módulo pressurizado Contentor de Carga Integrado. A 
parte frontal do Contentor de Carga acopla com a ISS. Apesar de não haver 
tripulação a bordo do ATV, uma vez acoplado com a estação espacial, os 
astronautas envergando as suas normais roupas de trabalho podem entrar no 
ambiente pressurizado para carregar ou descarregar carga. O Contentor de Carga 
é muito semelhante ao módulo MPLM (Multi-Purpose Logistics Module) de 
fabrico europeu, a partir do qual deriva. O MPLM já viajou como uma “barcaça espacial” transportando equipamento de e para a 
estação espacial utilizando o vaivém espacial. 





Contentores e tanques 


A secção pressurizada com um volume de 48 m” possui 
espaço para até oito contentores standard que transportam 
elementos modulares utilizados para carga. O Contentor 
de Carga Integrado também alberga vários tanques, 
contendo até 840 kg de água potável, 860 kg de propolente 
para reabastecimento dos sistemas de propulsão da 
estação, e 100 kg de ar (oxigénio e azoto). O “nariz” da 
secção de carga contém o equipamento de acoplagem de 
fabrico russo com sensores de aproximação e antenas. 


O Módulo de Serviço do ATV navega com quatro motores 
(490 N de força) juntamente com 28 pequenos motores 
(220 N) para controlo de atitude. Após a acoplagem, o 
ATV pode levar a cabo manobras de controlo de atitude 
ou manobras de evasão para toda a estação espacial. 
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Elevação da órbita da ISS 


A intervalos regulares o ATV eleva a ISS para órbitas mais elevadas para superar os efeitos do arrastamento e do atrito com a 
atmosfera terrestre. A perda natural de altitude da ISS pode atingir várias centenas de metros por dia. Para levar a cabo estas 
manobras o ATV possui até 4.000 kg de propolente. 


Dependendo do tempo de vida operacional da ISS, a ESA planeia a construção de sete ATV. Trinta empresas de dez países 
europeus, bem como oito outras companhias da Rússia e dos Estados Unidos, partilham o trabalho com a EADS Space 
Transportation (França), que é a empresa principal. 


Fases de voo do ATV 


O veículo Jules Verne foi o primeiro de sete ATV planeados para serem lançados desde 2008 e ao longo dos anos seguintes. O voo 
do Jules Verne diferenciou-se das missões posteriores, porque foi utilizado para demonstrar um número de características especiais 
do ATV — controlo de atitude, a capacidade do Centro de Controlo do ATV de levar a cabo a navegação orbital com o seu próprio 
GPS, a sua capacidade para executar manobras orbitais e de evasão, sendo esta última uma característica de segurança para a ISS. 


Lançamento 


O ATV é lançado desde o CSG Kourou, na a Guiana Francesa, por um foguetão Aeiane-5ES e imjectado numa órbita com uma 
inclinação de 51,6º — a mesma inclinação da órbita da ISS — a uma altitude de cerca de 260 km, enquanto que a altitude orbital da 
estação é de cerca de 340 km. Aproximadamente 75 minutos após o lançamento, quando é confirmada a separação do último estágio 
do foguetão lançador, o ATV torna-se num veículo espacial automático. 


Fase de voo orbital individual 


De seguida, o ATV entra na parte faseada da missão. Um conjunto de manobras orbitais 
preparadas pelo Centro de Controlo ATV, são executadas para levar o ATV até uma distância de 
36 km atrás e 5 km abaixo da ISS. Se necessário, o ATV pode esperar numa posição de distância 
fixa (2.000 km) em relação à ISS. 


Encontro e acoplagem 





Após a finalização da parte faseada da missão, os controladores no solo dirigem o ATV numa 
aproximação passo por passo. Esta aproximação requer autorização por parte do Centro de 
Controlo de Missão Russo em Moscovo porque o ATV vai acoplar com o módulo Zvezda. É 
também necessária uma coordenação com o Centro de Controlo de Missão em Houston, pois são 
responsáveis por toda a ISS. Para cada um destes passos, o ATV leva a cabo manobras 
automáticas. 


Sensores como visão 
humana 


Para as manobras finais de 

aproximação, o ATV utiliza 

sensores semelhantes a olhos, 
combinados com sistemas de medição paralelos que garantem 
uma acoplagem automática com uma incrível precisão de 1,5 cm 
enquanto que o veículo e a ISS circulam a Terra a uma 
velocidade de 28.000 km/h. 


Caso ocorram problemas de última hora, tanto os computadores 
do ATV, como o centro de controlo ou a tripulação da ISS, 
podem accionar uma sequência anti-colisão pré-programada que 
é totalmente dependente do sistema de navegação principal. 


Uma extensão da estação 


Uma vez acoplado, o ATV permanece como uma parte 
intrinseca da ISS até seis meses, tornando-se uma extensão da 
estação espacial. 
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Reentrada destrutiva 


Após seis meses sendo uma extensão da ISS, o ATV é 
carregado com até 6.500 kg de materiais desnecessários na 
ISS, e separa-se com os mesmos procedimentos de 
segurança que foram executados na acoplagem. O ATV é 
então completamente destruído numa reentrada controlada 
sobre o Oceano Pacífico. 


Carga líquido e seca 


O ATV foi desenhado para reabastecer a ISS com 6.600 kg 
de carga. Dependendo das necessidades a bordo da estação, 
o ATV é capaz de acomodar muitas combinações distintas 
de abastecimentos, transportando até: 855 kg de água 
potável, 102 kg de ar (oxigénio e azoto), 860 kg de 
propolente para o sistema de propulsão da ISS, 4.000 kg de 
propolente para as manobras orbitais da ISS, e 3.200 kg de 
carga tais como sacos, contentores e mantimentos. 





Capacidade de carga do ATV 


Tendo por base a actual capacidade de carga do foguetão Ariane-5SES, o ATV pode transportar para a ISS um pouco mais de 6.600 
kg de carga. Adicionalmente, para um perfil de voo típico, o ATV transporta cerca de 2.500 kg de propolente para o seu próprio uso, 
isto é propolente utilizado para as manobras de aproximação e acoplagem com a ISS, para a realização de manobras, e 
eventualmente para a manobra de reentrada atmosférica no final da sua missão. 


Os pesos são calculados para cada missão dependendo das necessidades de carga, mas de forma geral o total de capacidade de carga 
bruta pode ser alocada da seguinte forma: 


Propolente de apoio propulsivo | Até 4.000 kg | Esta representa a maior parte da carga a bordo do ATV. Este propolente é 
utilizado pelo ATV para elevar a ISS para uma órbita mais elevada para 
assim eliminar os efeitos do arrastamento e do atrito atmosférico; para 
controlo da atitude da ISS; e para manobras de evasão necessárias para evitar 
colisões com detritos orbitais. O propolente consiste em dois fluidos 
diferentes: Monometil Hidrazina (MMH) e Óxidos de Azoto (MONS). 


Propolente para reabastecimento Até 860 kg Uma vez acoplado com a ISS, podem ser transferidos até 860 kg de 
propolente para a estação espacial. Este consiste em dois fluidos diferentes: 
Dimetil Hidrazima Assimétrica (UDMH) e Tetróxido de Azoto (N204), que 


proporciona uma fonte de oxigénio para que o combustível possa ser 
queimado em órbita. Este é utilizado pela ISS para controlo orbital e de 
atitude com os seus próprios motores. 


Água Até 855 kg Esta é a água potável a ser utilizada pela tripulação para beber, reidratação de 
alimentos e higiene oral. 

Gases Até 102 kg Dois de três tipos de gases (oxigénio, azoto e ar) podem ser transportados 
para reabastecer a atmosfera no interior da ISS, que é similar à atmosfera 
terrestre. 

Carga seca Até 3.200 kg | Esta carga pode consistir de alimentos, partes sobressalentes, roupas e outros 
itens variados. 


O ATV-4 Albert Eisnteim tinha uma massa no lançamento de 19.887 kg com um total de carga de cerca de 6.584 kg. 





* É óbvio que nem todos os totais de carga assinalados podem ser transportados ao mesmo tempo num único voo. 
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Configuração do ATV 


O exterior do ATV é um cilindro branco com 10,3 metros comprimento e até 4,5 metros de diâmetro. Os característicos paméis 
solares azuis metalizados em forma de X abrem-se 100 minutos após o lançamento e cada painel solar tem uma envergadura de 22,3 
metros. Os quatro painéis são totalmente independentes o podem rodar para obter a melhor orientação em relação ao Sol. São 


combeuitvel, drus potâvel e ar para é 
O módulo espacial do ATV navege com tripulação 
guairo motores pripcipais juntamente 


com 28 pequenos motores 








capazes de produzir uma média de 4.800 watts — 
fornecendo energia às baterias recarregáveis que 
são vitais para fornecer energia aos sistemas do 
ATV quando o veículo está na sombra da Terra. 


No ieterior do ATW existem odto 
confentores standard desenhados 
para armazenar eguipamento 





O ATV é composto por dois módulos, o Módulo de 
Serviço e o módulo pressurizado Contentor de 
Carga Integrado. 


marie" da secção de carga O Contentor de Carga Integrado do ATV 


Os painéis solares em forma de “NX prince aa Propulsionado e pilotado pelo Módulo de Serviço, 
ppa Praia cio o Contentor de Carga Integrado representa 60% do 


volume total do ATV. Tem como função o 


transporta da totalidade da carga de 
Sobre o cobertor de rsolamento, o sistema de e . po. 
Pp reabastecimento com uma capacidade máxima de 
ATY de encontros espaciais indesejados! até 6.600 kg. 


O Contentor de Carga Integrado pode transportar 
dois tipos de carga: Carga Seca e Carga de Fluidos. A Carga Seca representa o equipamento crítico e parcelas pessoais, e está 
armazenada numa parte espaçosa e pressurizada do Contentor de Carga, acessível à tripulação da ISS. A Carga de Fluidos, como por 
exemplo propolente de reabastecimento para a estação espacial, é armazenada na parte não pressurizada do Contentor de Carga, na 
parte posterior do Contentor de Carga Integrado. Os seus conteúdos são transferidos através condutas para o sistema da ISS ou 
através de mangueiras manuais. 


O Contentor de Carga Integrado é composto por 


FACTOS SOBRE O ATW 


duas partes: uma de maior volume que I 
representa cerca de 90% do volume total e que é ía 
o módulo pressurizado cuja parte frontal acopla (mf 





com a ISS, permitindo o acesso através de uma Envergadura 
escotilha; a parte não pressurizada, representa AA 
A ; Volame interior 
cerca de 10% do volume total, está localizada na 
Massa 





parte posterior denominada EEB (Equipped 
External Bay). 


A secção pressurizada de 48 m3 do Contentor de Carga Integrado possui espaço para oito contentores standard fabricados em 
alumínio com desenho modular para armazenar equipamento e sacos de transferência. 


A EEB do Contentor de Carga Integrado alberga 22 
tanques esféricos de diferentes tamanhos e cores 
(imagem ao lado). Estes tanques são utilizados para 
reabastecer a estação com  propolente de 
reabastecimento, água e gases (oxigénio, azoto, ou ar) 
para a tripulação. A secção cilíndrica e os seus 
tanques não são visíveis desde o exterior do ATV pois 
estão escondidos por detrás da interface que liga o 
Contentor de Carga ao Módulo de Serviço do ATV. 


Apesar de ninguém viajar a bordo do ATV, os 
astronautas envergando as regulares roupas em órbita 
podem ter acesso aos conteúdos da parte pressurizada 
do Contentor de Carga Integrado durante as operações 
conjuntas de voo orbital. 


Também a carga seca é armazenada no Contentor de 
Carga Integrado, o segmento superior pressurizado 
que acopla com a ISS. O ar transportado no ATV 
pode ser manualmente libertado do Contentor de 
Carga para a estação através da escotilha que liga os 
dois veículos. 
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Sistema de acoplagem russo 


O “nariz” do Contentor de Carga Integrado 
(imagem ao lado) contém o equipamento de 
acoplagem de fabrico russo e várias ligações de 
sensores de aproximação. O sistema de 
acoplagem russo permite a ligação física, 
eléctrica e de transferência de propolente com a 
estação espacial; também proporciona o acesso 
da tripulação da ISS ao Contentor de Carga 
Integrado. Os sistemas electrônicos russo 
associados ao sistema de acoplagem estão 
instalados na parte lateral dos contentores no 
módulo pressurizado. 


Com o ATV acoplado com segurança, a 
tripulação da estação pode então entrar na secção 
de carga e remoçar os itens a bordo 
(mantimentos, material científico, parcelas de 
alimentos frescos, correio, DVD, etc.). 
Entretanto, os tanques de líquidos do ATV 
podem ser ligados com o sistema de tubagens da 
ISS para a transferência dos seus conteúdos para a estação. 





Um total de dois astronautas podem trabalhar na descarga de abastecimentos e na realização de experiências, enquanto que a 
escotilha permanece constantemente aberta entre a ISS e o ATV. O módulo pressurizado é desenhado para acomodar até dois 
membros da tripulação a trabalhar durante oito horas. 


Aparência externa 


Na parte exterior do Contentor de Carga, os detalhes da estrutura do ATV estão cobertos com uma «casca de ovo» 1soladora 
colocada sobre os painéis de protecção contra micro meteoritos. Na zona frontal exterior do Contentor de Carga Integrado, na zona 

Ã | dos sistemas aviónicos e na zona de propulsão, são visíveis: dois 
telegoniómetros (que fazem o cálculo contínuo da distância e 
direcção do ATV para a ISS), dois videómetros (um sistema de 
processamento de imagem capaz de computar a distância e 
orientação da ISS), dois detectores estelares (que são capazes de 
reconhecer as constelações no céu), dois alvos visuais de vídeo 
(utilizados pela tripulação da ISS para monitorização visual da 
aproximação final do ATV) e oito mini jactos (para controlo de 
atitude). 




















O cone frontal do Contentor de Carga Integrado acomoda o sistema 
de acoplagem russo com uma massa de 235 kg e uma escotilha de 
0,80 metros de diâmetro, bem como o seu mecanismo de 
alinhamento e uma sonda extensível com 1,0 metros de 
comprimento. Durante as operações de aproximação com a ISS, o 
ATV é o veículo activo e está equipado com um mecanismo em 
forma de «seta» (sonda). A estação espacial está equipada com um 
mecanismo de recepção de sonda nos portos de acoplagem que são 
usualmente utilizados pelos veículos russos. 


O sistema de acoplagem russo, que tem sido continuamente 
refinado desde o seu desenvolvimento original nos anos 60 para as 
estações espaciais Salyut e Almaz, permanece como um dos 
mecanismos de acoplagem mais sofisticados de sempre. 


O Módulo de Serviço do ATV 


O Módulo de Serviço do ATV, que não é pressurizado, inclui os 
sistemas de propulsão, de energia eléctrica, computadores, 
comunicações e a maior parte dos sistemas aviônicos. A baia de 
aviónicos, que tem uma forma de um anel cilíndrico com uma altura 
de 1,36 metros, está localizada na parte superior do Módulo de 
Serviço. O sistema de propulsão proporciona ao ATV a capacidade 


= 
fa 
sa 
«z 
= 
e] 
EO 
v 
Qú 
3 
(=) 
Q 
Y 
u 
S 
Les 
o =| 
[.* 
o 
u 
E) 
«& 
e] 
uy 
= 
E 
aa 
< 
Ee] 
rt, 
pra 
to 
“x 
m 
x 
a! 
Ra 


Em Órbita — Vol.13 — N.º 138 / Julho de 2013 52 


de transferência orbital e de elevação da órbita da ISS. Como um veículo totalmente automático, o ATV navega utilizando quatro 
motores principais juntamente com 28 pequenos motores para controlo de atitude. Todas as válvulas e motores são controlados por 
quatro unidades de controlo ligadas aos computadores principais do ATV. 


Sistema de energia e aviónicos 


Para o lançamento, o Módulo de Serviço do ATV é colocado no foguetão Ariane- 
5SES utilizando um adaptador cilíndrico que possui um sistema de fixação e 
separação que é separado 70 minutos após o lançamento. Após a separação do 
STV 100 minutos após o lançamento, dá-se a abertura dos quatro painéis solares 
para atingirem uma envergadura de 22,3 metros — proporcionando energia eléctrica 
para recarregar as baterias para períodos de eclipse orbital. 


As células solares à base de sílica — espalhadas em quatro painéis de fibra de 
carbono com plástico reforçado por painel com uma superfície total de 33,6 m” (4 
x 8,4 m?) — são também capazes de produzir uma média de 4.800 watts. Colocados 
no Módulo de Serviço do ATV, os quatro painéis solares são totalmente 
independentes sendo capazes de seguir de forma individual o movimento do Sol 
para assim obterem o melhor desempenho através de mecanismos móveis. 


O Módulo de Serviço do ATV também acomoda várias baterias recarregáveis e 
não recarregáveis, bem como alguns itens redundantes tais como um sensor solar e 
uma antena KUTS de fabrico russo. 


A baia de aviônicos, que é o cérebro do ATV, está localizada num módulo não 


mio 


e o, 4 ma pressurizado e acomoda itens críticos tais como computadores, giroscópios, 
| = | r f Ha E j , 





sistemas de navegação e controlo, e equipamento de comunicações. Todos estes 
itens estão colocados em dez bandejas de transporte de equipamento que estão protegidas das variações de temperatura por condutas 
de transporte de calor. 


O Módulo de Serviço do ATV tira partido de uma 
arquitectura muito sofisticada para o seu hardware e 
software que constitui todo o conjunto de aviônicos. 
Por exemplo, muitas das correntes de hardware e 
caminhos de software são construídos de forma 
independente, de forma a manter o ATV funcional 
em caso de uma falha no hardware ou de uma falha 
grave. 


Capacidade de propulsão 


Todos os tanques de propolente para a propulsão do 
ATV estão localizados no Módulo de Serviço do 
ATV, entre os motores principais e a baia de 
aviónicos: existem oito tanques de propolente em 
titânio e dois tanques de hélio de alta pressão. Os 
tanques transportam até 7.000 kg de propolente 
líquido, parte do qual é utilizado para o controlo da 
atitude da estação e da sua órbita. os propolentes são 
pressurizados por hélio armazenado em dois tanques de alta pressão em fibra de carbono. 





Após a acoplagem, o ATV pode levar a cabo o controlo de atitude da ISS, manobras de evasão e elevar a órbita da estação. Para 
levar a cabo esta última manobra o ATV pode utilizar até 4.000 kg do seu próprio propolente em intervalos de 10 a 45 dias. Ao 
elevar a altitude da órbita da estação, o ATV actua como um rebocador, deslocando todo o complexo. 


Com os seus próprios sistemas de propulsão e de controlo, o ATV tem um elevado nível de autonomia permitindo-lhe permanecer 
em voo livre por longos períodos de tempo, bem como acoplar mesmo estando a estação totalmente dormente e desabitada. 


Uma vez finalizada a sua missão de reabastecimento, o ATV, cheio de lixo, será encerrado pela tripulação da ISS e separado da 
estação de forma automática. Os motores do Módulo de Serviço utilizam o restante propolente para remover o veículo de órbita, 
enviando-o numa reentrada destrutiva e controlada. 
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1, Lançamento desde o CSG Kourou, Guiana Francesa 

2, Ascensão 

A. Separação dos propulsores laterais de combustível sólido 
4, Separação da carenagem de protecção 

5. Ignição do estágio superior 


6. Voo fascado, um conjunto de manobras orbitais para levar o 
ATYV desde o seu ponto de injecção para uma órbita inicial a 
2. 04M) km à fiente da 155 


F. Aproximação cv acoplagem 
B, Fase conjunta 

G, Separação e reentrada 
LO, Destruição na atmosfera 








Operações de voo do ATV 


As Operações de Voo são um conjunto complexo de regras e procedimentos. Elas são essenciais para uma missão tão complexa 
como a do ATV, agregando a sua logística, o seu segmento de solo — incluindo centros de controlo, instalações de lançamento, de 
teste e de treino, as suas contingências e diferentes cenários. 


Parao ATV as Operações de Voo são muito elaboradas dado que envolvem: 


e  Kourou-o local de lançamento da ESA na Guiana Francesa a partir do qual é lançado o ATV num foguetão Ariane-5SES. O 
software das sequências iniciais da missão é carregado no ATV no local de lançamento. 


e Centro de Controlo do ATV (ATV-CC) — em Toulouse, França, a partir do qual uma equipa controla a missão do ATV. 


e Centro de Controlo de Missão em Moscovo (MCC-M) — como o ATV acopla com o segmento russo da ISS, o controlo do 
ATV durante a maior parte das operações conjunto é levado a cabo no controlo de missão russo. 


e Centro de Controlo de Missão em Houston (MCC-H) — que é responsável por toda a ISS e coordena as operações ISS-ATV. 


e Tripulação — que está responsável pelas tarefas de monitorização da aproximação do ATV e da transferência de carga 
durante a fase de acoplagem. 


O ATV-CC é capaz de comunicar com o ATV para controlar e monitorizar o seu comportamento e performance, em tempo real, e 
quando necessário, enviar comandos. As comunicações entre o Centro de Controlo do ATV e o ATV são reencaminhadas através 
dos satélites da NASA ou pelo satélite europeu Artemis. Ambas as partes estão sempre disponíveis. 
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Sequências pré-programadas 


Como o ATV é um veículo altamente automatizado, a tarefa dos controladores no solo é essencialmente uma monitorização do ATV 
em voo e, em passos pré-definidos, enviar comandos de autorização para o veículo espacial em órbita para sequências pré- 
programadas a bordo. 


O ATV está carregado com Planos de Missão de Bordo, que 
automaticamente fazem correr sequências de software, 
controlando a configuração de missão do ATV e lidando com 
cenários não nominais. Porém, Planos de Missão de Bordo, que 
correspondem ao voo a ser levado a cabo, são enviados pelo 
ATV-CC de forma sequencial à medida que a missão decorre, 
com os dados próprios a corresponder em particular às manobras 
que o ATV deve levar a cabo. 


Na Terra, esta missão de vigilância remota requer uma grande e 
complexa estrutura. No caso de situação não nominais, o papel 
do ATV-CC é o de compreender o que correu mal e o de 
implementar as soluções para recuperar a missão, para o qual os 
controladores são treinados. 





Interface constante e em tempo real 


A complexa arquitectura internacional das Operações de Voo do ATV é estruturalmente organizada para ter como seu principal 
objectivo uma interface constante e em tempo real com o ATV. Esta interface crucial — como o topo de uma pirâmide — é 
indispensável para a missão e requer o tratamento instantâneo de toda a telemetria, parâmetros e dados do veículo espacial. 


Cada entidade que lida com o ATV tem as suas próprias 
ferramentas de voo: 


e Regras de Voo — ditam as decisões tomadas pelo 
Director de Voo; 


e O Plano de Operações de Voo -, é a cronologia 
utilizada pelos controladores de voo no ATV-CC para 
executarem dois tipos de procedimentos em Terra: os 
procedimentos relacionados somente com o ATV, e os 
procedimentos para a logística dos controladores; 


e Procedimentos de Multi Elementos e os 
Procedimentos de Interface de Operações — são as 
tarefas assinaladas a cada centro de controlo e às suas 
interfaces respectivas; 





e Ficheiros de Dados a Bordo — são utilizados em órbita 
pela tripulação para lidar com o ATV. 


O papel da tripulação no controlo da missão 


Sendo um veículo espacial avançado, o ATV leva a cabo de forma 
automática a sua aproximação final com a ISS. No entanto, a 
tripulação da estação espacial, antes de receber a carga a bordo, 
monitoriza a sua aproximação utilizando meios independentes. Os 
tripulantes não estão envolvidos na auto-pilotagem do ATV, mas 
monitorizam cuidadosamente a sua performance a partir do interior 
da secção russa da ISS. Eles podem interromper a aproximação do 
veículo em qualquer momento caso considerem que a sua 
segurança está em risco. 


Para além da capacidade multi tolerante, os controladores do ATV 
em Toulouse possuem a capacidade total de monitorização do ATV 
através de telemetria. A tripulação da ISS actua como um nível de 
monitorização adicional e independente, mas dependem somente de 
um número limitado de parâmetros maioritariamente relacionados 
com o movimento do veículo em relação à estação. 
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Operações de aproximação 


Logo que é estabelecida a ligação via rádio entre o ATV e a 
ISS, a uma distância de entre 40 km e 50 km, é disponibilizada 
telemetria seleccionada à tripulação. Os astronautas podem 
iniciar a CAM (Collision Avoidance Maneuver), uma manobra 
para evitar a colisão, por sua iniciativa para assim deslocarem 
o veículo de 20 toneladas para longe da ISS, na remota 
hipótese de uma grande avaria ou mau funcionamento, que 
entretanto possa ter surgido nas suas consolas. 


A uma distância de cerca de 250 metros, na última meia hora 
da aproximação, a tripulação verifica activamente se o ATV se 
comporta normalmente utilizando o sistema de vídeo do 
segmento russo da ISS. Após a autorização por parte dos 
membros da tripulação, os controladores no ATV-CC 
comandam o ATV para percorrer os últimos metros. A 
tripulação verifica cuidadosamente se o lento movimento do 
ATV em direcção à ISS ocorre no interior do corredor de 
aproximação. Caso o ATV não permaneça dentro dos limites 
dos corredores de segurança virtuais, a tripulação pode rejeitar 
a sua aproximação. 





Observação por vídeo 


Para cuidadosamente monitorizar esta operação, a tripulação utiliza um ecrã de vídeo e um painel de controlo com 16 botões. Como 
não existe uma janela de visualização directa na direcção do ATV, a tripulação utiliza um método de visualização simples e robusto 
utilizando dois modos de zoom (grande e pequena angular) da câmara de 
vídeo e um dispositivo de alinhamento óptico no cone frontal do ATV. 
Os dados de telemetria essenciais do ATV são também exibidos no ecrã. 
O papel de vigilância da tripulação é importante nestes momentos críticos 
porque sabem que podem intervir no improvável caso de ocorrência de 
um cenário de falhas que excede os requerimentos do sistema. Porém, a 
tripulação não necessita de lidar com os sistemas do ATV, pois estes 
sistemas funcionam de forma automática. Ao mesmo tempo no solo, 
mesmo que a tripulação não verifique a ocorrência de qualquer problema, 
o Director de Voo no ATV-CC pode interromper a aproximação. Os 
controladores de voo têm uma maior visibilidade de todos os parâmetros 
do ATV permitindo assim uma análise em tempo real do comportamento 
e performance do veículo. 


A tripulação pode interromper a aproximação do ATV em quatro modos: 
“HOLD”, '“RETREAT”, “ESCAPE” ou “ABORT”. A acção a levar a cabo 
depende do tipo de anomalia. A principal acção a levar a cabo pela 
tripulação em caso de anomalias que ocorram a distâncias de superiores a 20 metros, é o seu registo aos controladores de missão. O 
veículo espacial está suficientemente afastado para que os controladores no solo — tendo acesso a todos os dados e não somente a 
uma selecção limitada destes, possam tomar a melhor decisão. 





Em distâncias inferiores a 20 metros, a tripulação pode enviar ao ATV comandos para que se afaste da ISS (modo *“ESCAPE”) caso 
o veículo se desloque para fora do corredor de monitorização ou em caso de mau funcionamento dos sistemas de segurança. O 
comando *ABORT” tem o mesmo efeito que o comando “ESCAPE” mas utiliza software e hardware independente. É utilizado como 
um último recurso caso os computadores ou hardware de pilotagem do ATV falha por completo. 


Níveis de segurança 


Caso ocorra um problema sério durante a aproximação, a tripulação pode agir comente como um último nível de segurança. Isto 
ocorre porque todos os cenários foram do normal devem ser automaticamente lidados por algum dos quatro níveis de segurança que 
estão já implementados — tanto a bordo como no solo — para este veículo altamente automatizado. A presença humana a bordo 
representa um nível extra de segurança aos já existentes. Os outros quatro níveis incluem sistemas de monitorização e software 
independentes já abordo do ATV e no solo, a vigilância e possível acção dos controladores de voo. 


Operações conjuntas 


Após a captura por parte do mecanismo de acoplagem da estação, a selagem é apertada e são estabelecidas ligações eléctricas e de 
fluidos. Após várias verificações, a tripulação abre as escotilhas e pode entrar na secção pressurizada do ATV. O veículo de carga 
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europeu é agora uma parte integrante da estação espacial internacional e permanece acoplado até seis meses. A transferência da 
carga seca, contida em sacos, contentores e pequenos módulos, é feita manualmente pelos cosmonautas e astronautas, com a 
supervisão do inventário da estação por parte do Centro de Controlo da Missão em Houston. O trabalho pode ser feito por dois 
astronautas, descarregando mantimentos e realizando experiências, enquanto que a escotilha permanece aberta entreo ATV ca ISS. 


O ar transportado no ATV, é libertado de forma manual pela tripulação a partir do Contentor de Carga para a estação espacial 

através da escotilha de acesso. Para a transferência de água potável e de líquidos, a tripulação utiliza válvulas e mangueiras flexíveis. 
Os detritos líquidos podem ser também 
transportados em contentores de plástico dobráveis. 
A tripulação vai enchendo a secção de carga do 

F ATV com os detritos da ISS e com materiais 

Ê desnecessários a bordo. Entretanto, os tanques do 

| ATV foram ligados automaticamente — na 
acoplagem — com o sistema de condutas da ISS, 
para se transferir o seu conteúdo para a estação 
espacial. 


Durante a fase em que os dois veículos permanecem 
acoplados, a única tarefa da tripulação é a de levar a 
cabo actividades de transferência manual; não são 
responsáveis pelas manobras de elevação da altitude 
orbital, controlo de atitude e gestão do 
reabastecimento. 


a APTO SE GEMA 












Ade pirdor infemar O Ariane-SECA / Ariane-5ES 


O super lançador europeu Ariane-SECA, bem como 
a versão Ariane-5ES, é um lançador a dois estágios, 
auxiliados por dois propulsores laterais a 
combustível sólido. O Ariane-SECA tem um peso 
bruto de 777.000 kg, podendo colocar 16.000 kg 
numa órbita a 405 km de altitude com uma 
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CNNDOSIÇÃO ESÁPTIO CNNJÊNICO inclinação de 51,6º em relação ao equador terrestre 
SEDE SE [ESC ou então 10.500 kg numa órbita de transferência 
para a órbita pgeossincrona. No lançamento 
INSEFES Si desenvolve 1.566.000 kgf. Tem um comprimento 
fosrie do ESTA) total de 59,0 metros e o seu diâmetro base é de 5,4 
metros. 
Os propulsores laterais de combustível sólido 
desenvolvem mais de 90% da força inicial no 
/ : Prxguisar fodera! lançamento. Designados P241 (Ariane-5 EAP 
O de cambeasiivel “Etage Acceleration a Poudre”) cada propulsor tem 
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um peso bruto de 278.330 kg, pesando 38.200 kg 
sem combustível e desenvolvendo 660.000 kgf no 
vácuo. O Tes é de 275 s (les-nm de 250 s) e o Tqg é 
de 130s. Os propulsores lateras têm um 
comprimento de 31,6 metros e um diâmetro de 3,05 
metros. Estão equipados com um motor P241 que 
consome combustível sólido constituído por uma 
mistura de 68% de perclorato de amônia (oxidante), 
18% de alumínio (combustível) e 145 polibutadieno 
(substância aglutinante). 


Cada propulsor é composto por três segmentos. O 
segmento inferior tem um comprimento de 11,1 
metros e está abastecido com 106,7 t de propolente; 


o segmento central tem um comprimento de 10,17 metros e está abastecido 107,4 t de propolente, finalmente o segmento superior 
(ou frontal) tem um comprimento de 3,5 metros e está abastecido com 23,4 t de propolente. Sobre o segmento superior está 
localizada uma ogiva com um sistema de controlo. O processo de ignição é iniciado por meios pirotécnicos (assim que o motor 
criogênico Vulcam do primeiro estágio estabiliza a sua ignição) e o propolente sólido queima a uma velocidade radial na ordem dos 
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7,4 mm/s (a queima é realizada de dentro para fora). O controlo de voo é feito 
através da tubeira móvel do propulsor que é conduzida actuadores controlados 
hidraulicamente. 


O primeiro estágio do foguetão Ariane-SECA, denominado H173 (EPC “Etage 
Principal Cryotechnique”), tem um comprimento de 30,5 metros e um diâmetro 
de 5,46 metros. Tem um peso bruto de 186.000 kg e um peso sem combustível de 
12.700 kg. No lançamento desenvolve 113.600 kgf (vácuo), com um Tes de 434 s 
(Tes-nm de 335 s) e um Tq de 650 s. O seu motor criogénico Vulcain-2 (com um 
peso de 1.800 kg, diâmetro de 2,1 metros e comprimento de 3,5 metros) é capaz 
de desenvolver 132.563 kgf no vácuo, com um les 440 s e um Tq de 605 s. Tal 
como o Vulcan, utilizado no primeiro estágio do Ariane-5G, o Vulcain-2 
consome LOX e LH». O Vulcain-2 é desenvolvido pela Snecma. 


O H173 é capaz de transportar mais 15.200 kg de propolente devido a 
modificações feitas no tanque de oxigénio líquido. Na parte superior do H173 
encontra-se a secção de equipamento VEB (Vehicle Equipment Bay) do Ariane- 
SECA onde são transportados os sistemas eléctricos básicos, sistemas de 
orientação e telemetria, e o sistema de controlo de atitude. A secção de 
equipamento é desenvolvida pela Astrium SAS e tem uma altura de 1,13 metros e 
um peso de 950 kg. 





(O ESA/D.Ducros - 2010 


Comparado com a versão “genérica” do primeiro estágio do Ariane-5, as principais 
alterações são a integração do motor Vulcam 2 (gerando mais 20% de força do 
que o motor Vulcan 1), o abaixamento do anteparo comum do tanque de 
propolente, e um reforço da saia frontal e das estruturas. Tal como no caso da 
missão anterior do Ariane-SECA (L521) utilizado na missão V164, o motor 
Vulcan 2 sofreu várias alterações, principalmente à tubeira (escape), encurtando-a 
CIESNbiucias So e reforçando-a, e ao sistema de arrefecimento. 





Lançamento Missão VE DACLOS Hora Carga 
lançador Lançamento 
2008-008 V181 L537 9-Mar-08 04:03:04 ATV-1 “Jules Verne” (32686 2008-0084) 


2011-007 V200 L544 15-Fev-11 Dako ATV-2 “Johannes Kepler” (37368 2011-0074) 


2012-010 VA205 L553 23-Mar-12 04:31:00 ATV-3 *Edoardo Amaldi” (38096 2012-0104) 
2013-027  VA213 L592 05-Jun-13 21:52:18 ATV-4 “Albert Einstein” (39175 2013-0274) 
2014 05-Jun-14 ATV-5 *Georges Lemaitre” 
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Características do veículo L592 


A missão VA213 foi o 69º lançamento do foguetão Ariane-5 e o 2º em 2013. Este for o 19º Ariane-5 da fase de produção PB (com 
35 lançadores, incluindo cinco veículos ES) no qual a Astrium é a principal responsável. O veículo L592 é o quarto veículo ES e 
consiste numa composição inferior semelhante à do Ariane-SECA (EAP com um segmento S1, EOC tipo 2 com motor Vulcan) e 
uma composição superior consistindo de um EPS P2000 e um sistema compósito VEB. Este for o 43º lançador entregue à 
Árianespace, integrado e inspeccionado sob a responsabilidade da Astrium. 


A missão V213 


O principal objectivo da missão VA2Z13 era o de infectar o ATV-4 numa órbita circular em torno da Terra para um posterior 
encontro e acoplagem com a estação espacial internacional, seguindo-se a remoção de órbita do sistema compósito superior. A órbita 
prevista para a missão tinha um apogeu e perigeu a 260 km de altitude com uma inclinação de 51,63º, sendo este definido de acordo 
com o ângulo semelhante utilizado na órbita da ISS. 


A massa do ATV-4 era de 
19.887 kg, mas tendo em conta a 
ATV separation massa do adaptador de carga os 
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lançador de 20.252 kg para a 
injecção na órbita referida. Para 
se optimizar a performance, o 
EPS realizou duas ignições antes 
da separação do ATV e uma 
terceira vez para a remoção 
orbital do sistema compósito 
superior. O esquema mostra as 
diferentes fases da missão. 
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originada pelos EAP). 








Após uma ascensão vertical de 
5s para permitir que o lançador 
deixe o complexo ELA3, incluindo, em particular, os pilões eléctricos, o foguetão executa uma operação de inclinação no plano da 
trajectória, seguindo-se uma operação de rotação cinco segundos mais tarde para posicionar o plano dos EAP perpendicularmente ao 
plano da trajectória. O ângulo de azimute de lançamento foi de 39,21º em relação a Norte. 


SCAFIN Phase 
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A fase de voo dos EAP continua a um ângulo de incidência nulo ao longo do voo atmosférico e até à separação dos propulsores 
laterais. O propósito destas operações é o de optimizar a trajectória e assim maximizar a performance, obter uma ligação rádio 
satisfatória com as estações no solo, e cumprir as cargas estruturais e limites de controlo de atitude. 


A sequência de separação 
dos EAP é iniciada quando 
um limite de aceleração é 
detectado, quando o nível 
de força do propolente 
sólido baixa. A separação 
ocorre no segundo 
imediato. Este é o tempo 
de referência H,, e ocorre a 
Ho+141,7s a uma altitude 
de 65 km e a uma 
velocidade relativa de 
2,044 m/s. No resto do voo 
na fase EPC, o veículo 
segue uma regra de 





T- Ipição EAP 
2 - Separação EAP 
3- Separação da carenagem 
4 - Separação EPC 





> - Quero EPL 

& - Infecção EPS altitude controlada em 
tempo real pelo 
computador de bordo 
tendo por base 


informações recebidas pela 
unidade de navegação. 
Esta regra optimiza a trajectória ao minimizar o tempo de queima e consequentemente o consumo de propolente. 


A carenagem de protecção é separada durante a fase de voo EPC logo que os níveis de fluxo aerodinâmico são suficientemente 
baixos para não terem impacto na carga. Para a missão VA213, a separação da carenagem ocorreu a uma altitude de 110 km 


A fase de propulsão EPC tem como objectivo uma órbita predeterminada estabelecida em relação a requisitos de segurança e à 
necessidade de controlar a operação quando o EPC cai de volta para a Terra no Oceano Atlântico. O final da queima do motor 
Vulcam ocorre quando são atingidas as seguintes características orbitais: apogeu a 140,7 km de altitude, perigeu a -1.242,4 km de 
altitude, inclinação orbital de 51,20º, argumento do perigeu de -152,53º e longitude do nodo ascendente de -2,73º. Este é o tempo de 
referência H, e ocorre a H,+531,8s. 


O estágio criogênico principal cai então para o Atlântico após a separação, destruindo-se numa reentrada atmosférica a uma altitude 
entre os 80 km e os 60 km devido às cargas geradas pelo atrito. O estágio deve ser despressurizado para evitar o risco de explosão 
devido ao sobreaquecimento do hidrogénio residual. Uma válvula lateral do tanque de hidrogénio, actuada por um temporizador que 
é activado pela separação do EPC, é utilizada para este propósito. Esta força lateral é também utilizada para fazer com que o EPC 
entre numa rotação, reduzindo assim a dispersão dos detritos originados na reentrada. O ângulo de reentrada do estágio criogênico é 
de -1,8º e a longitude do ponto de impacto é registada a 15,3º O. 


A subsequente fase de voo EPS1 tem uma duração de 8 minutos e 11 segundos. Esta fase é determinada por um comando enviado 
pelo OBC, quando o computador estima, a partir de dados calculados pela unidade de orientação imercial, que a órbita alvo foi 
atingida. Por razões de optimização de performance, o EPS transportou 5.200 kg de propolente hipergólico. Esta primeira queima é 
utilizada para se obter uma órbita elíptica com um apogeu a 256 km de altitude e um apogeu a 136 km de altitude. Esta é a referência 
temporal H; e ocorre a Hç+1.035,7s. Após 42 minutos de voo balístico intermédio, tem lugar uma segunda queima com uma duração 
de 28 segundos (“Fase de voo EPS2”) que é utilizada para circularizar a órbita a uma altitude de 206 km. 


O propósito da fase balística seguinte é o de: a) orientar a direcção necessária do ATV (alinhamento com a antena TDRS); b) 
separação do ATV; enquanto fornece uma gestão de curto a médio prazo da mútua distância entre objectos em órbita e evitando 
qualquer risco do SCA poluir a carga. A separação do ATV ocorreria cerca de 4 minutos mais tarde. 


Cerca de 80 minutos após a separação do ATV-4, uma terceira queima do EPS com uma duração de 15 segundos tem lugar para 
remover de órbita o sistema compósito superior. Este cairia no Oceano Pacífico, entre as costas da Nova Zelândia e do México. 


Devido à grande inclinação em relação ao equador terrestre, o lançador foi monitorizado e os dados telemétricos recolhidos durante 
a missão pelas estações de Kourou / Galhot, por uma estação aeronaval, por uma estação localizada nos Açores (Portugal), Adelaide 
e Perth (Austrália), e Invercargill (Nova Zelândia). O sistema de satélites geostacionários TDRSS foi também utilizado para a 
monitorização do ATV-4 entre o final da queima EPS-2 até à sua separação. 
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“+ EUROPE'S SPACE 
SUPPLY VESSEL 


- European Space Agency 





Campanha de lançamento da missão VA2IS 


Em 1995, durante uma conferência ministerial realizada em Toulouse, vários países da agência espacial europeia tomaram a decisão 
de participar no projecto da estação espacial internacional ao proporcionar o laboratório Columbus e um veículo de transferência 
automático. Em Novembro de 1998 a ESA assinava um contrato com a EADS Launch Vehicles para o desenvolvimento do ATV e 
integração do primeiro modelo de voo. Em Julho de 2004 era assinado um contrato com a Astrium para a produção dos modelos 
genéricos do ATV. O primeiro ATV, o “Jules Verne”, foi lançado a 9 de Março de 2008 e o segundo, "Johannes Kepler”, a 16 de 
Fevereiro de 2011. 


Actividades em Kourou 


Depois da sua fase de construção e de testes na Europa, a 18 de Setembro de 2012 o ATV-4 chegava a Pariacabo, sendo depois 
transferido por terra para o Centro Espacial de Kourou a bordo do navio de transporte MN Colibri, dando-se de seguida à campanha 
de preparação do veículo no edificio S5C. 


O foguetão Ariane-5ES chegava a Kourou em finais de Janeiro de 2013, sendo transferido para o centro espacial onde foi preparado 
para a missão. A 1 de Fevereiro o estágio EPC foi colocado sobre a plataforma móvel de lançamento. No dia 4 procedia-se à 
transferência, posicionamento e integração dos dois propulsores laterais de combustível sólido EAP. A secção de equipamento do 
lançador seria integrada no Ariane-5SES a 8 de Fevereiro e no mesmo dia dava-se a erecção e integração do estágio FPS. O 
denominado “Launcher Synthesis Control” ocorreria a 27 de Fevereiro, com o lançador a ser aceite pela Arianespace a 5 de Março e 
a ser transferido do BIL para o BAF a 7 de Março. 


Entretanto, a 6 de Fevereiro, o lançamento era adiado para o dia 30 de Abril, sendo posteriormente adiado para 7 de Maio. Esta data 
seria novamente adiada para o dia 7 de Junho. Este adiamento ficou a dever-se a problemas encontrados numa caixa de aviónicos do 
ATV-4 que requereu a sua substituição. 


Em Órbita — Vol.13 — N.º 138 / Julho de 2013 63 





Albert Einstein (1879 -1955) 





A escolha do nome de Albert Einstein para o veículo ATV-4 foi 
proposto pela delegação suíça na ESA, dado que a industria 
daquele país está envolvida no fabrico da estrutura do ATV e 
dos seus subsistemas. 


Albert Einstein nasceu em Ulm, Alemanha, no ano de 1879 mas 
estudou e iniciou a sua carreira na Suíça, na secretaria de 
patentes de Berna. Foi em 1906, o “ano do milagre”, que as suas 
ideias revolucionárias floriram. Publicou quatro artigos sobre 
ciência fundamental: sobre o efeito fotovoltaico, sobre o 
movimento de Brown, sobre a relatividade especial e sobre a 
equivalência entre matéria e energia (E=moc?). 


Albert Einstem fez uma contribuição significativa para o 
desenvolvimento da mecânica quântica e da cosmologia, e a sua 
visão alterou completamente a formo como olhamos para o 
Universo. Na sua teoria da relatividade geral, previu que os raios 
de luz se curvavam em torno de corpos massivos. O seu trabalho 
está a ser utilizado nos nossos dias para orientar as sondas para 
outros planetas. 


Em 1908, partiu para uma carreira universitária em Berna, 
depois para Zurique, Praga, Berlim e finalmente, após emigrar 
para os Estados Unidos antes da Segunda Guerra Mundial, na 
Universidade de Princeton. 


A prova final sobre as teorias de Finstem surgiu em 1919 
durante um eclipse do Sol quando o astrónomo britânico Arthur 
Eddington observou que a luz das estrelas distantes era curvada 
na vizinhança do Sol. 


Recebeu o Prêmio Nobel da Física em 1921 pela sua explicação 
do efeito fotovoltaico. 


Faleceu em 1955 nos Estados Unidos com 76 anos de idade. 
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A 7 de Maio o ATV-4 era transferido para o edifício de 
montagem final BAF e a integração com o lançador ocorria 
no dia 10 de Maio. A 24 de Maio ocorria a integração da 
carenagem em torno do veículo. 


O abastecimento do EPS Com MMH e N50O, ocorria a 29 e 
30 de Maio, respectivamente, ocorrendo o ensaio geral do 
lançamento neste dia. Os sistemas pirotécnicos eram 
armados a 3 de Junho, no mesmo dia que ocorria a revisão 
final dos preparativos para o lançamento com todos os 
sistemas do lançador, do ATV, da plataforma de lançamento 
e da rede de seguimento a serem declarados prontos para a 
missão. Com tudo declarado pronto para o lançamento, o 
foguetão Ariane-SES (L592/VA213) com o veículo de carga 
ATV-4 “Albert Einstein” era transportado para a plataforma 
de lançamento ELA3 a 4 de Junho. Após a chegada à 
plataforma de lançamento, procedeu-se ao abastecimento das 
esferas de pressurização com hélio líquido no dia seguinte. 


A contagem decrescente final tem início a T-llh 30m e 
engloba todos os passos preparatórios para o lançamento por 
parte do lançador, da carga e do complexo de lançamento. 
Procedendo como previsto, esta contagem leva à ignição do 
motor do estágio principal, seguindo-se a ignição dos dois 
propulsores laterais para um lançamento na hora prevista. A 
contagem culmina numa sequência sincronizada que é gerida 
pela estação de controlo e por computadores a bordo do 
lançador a partir de T-7m. Se uma interrupção da contagem 
decrescente significa que a hora do lançamento fica fora da 
janela de lançamento prevista, então o lançamento é adiado 
por um, dois ou mais dias, dependendo do problema e da sua 
solução. 


Para o lançamento do ATV-4 a contagem decrescente final 
teve Início às 1422UTC do dia 5 de Junho, iniciando-se as 
verificações dos sistemas eléctricos do lançador. Nesta fase 
dá-se a configuração do EPC e do motor Vulcam para o 
posterior acondicionamento térmico e abastecimento. Os 
preparativos finais na plataforma de lançamento eram 
mniciados ás 1552UTC com o encerramento de portas, 
remoção das barreiras de segurança e configuração dos 
circuitos de fluidos para o abastecimento. No centro de 
controlo procede-se ao envio do programa de voo para o 
lançador e procede-se ao teste das ligações de rádio entre o 
lançador e o controlo de voo. São ainda alinhadas as 
unidades de orientação inerciais. A evacuação de todo o 
pessoal da plataforma de lançamento ocorria às 1650UTC ao 
mesmo tempo que se iniciava o abastecimento do estágio 
EPC. Este abastecimento é realizado em quatro fases: 
pressurização dos tanques no solo (30 minutos), 
acondicionamento térmico das condutas (30 minutos), 
abastecimento dos tanques do lançador (2 horas) e 
abastecimento continuo dos tanques (até à sequência 
sincronizada). Ainda nesta fase procede-se à pressurização 
dos sistemas de controlo de atitude e de comando. 
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O acondicionamento térmico do motor Vulcan tinha lugar pelas 1850UTC e a preparação para o início da sequência sincronizada 
ocorria a 2122UTC. A T-7m (2145UTC) dá-se início à denomimada “Sequência Sincronizada”. Esta sequência de eventos tem como 
função levar a cabo as operações finais no lançador antes do lançamento, juntamente com as verificações finais necessárias após a 
transição para a configuração de voo. Tal como a sua designação indica, a sequência é totalmente automatizada, e é levada a cabo ao 
mesmo tempo pelo computador de bordo e por dois computadores redundantes situados no Complexo de Lançamento ELA3 até T- 
4s. Os computadores comandam as operações eléctricas finais (início do programa de voo, servocontrolos, transferência do 
fornecimento de energia a partir do solo para as baterias de bordo, etc.) e verificações associadas. Os computadores também 
ordenam a colocação dos propolentes e dos fluidos do sistema na configuração de voo e levam a cabo as verificações associadas. 
Adicionalmente, lida com as configurações finais do sistema de solo, nomeadamente com a activação do imjector de água no fosso 
das chamas (T-30s), aspiração do hidrogénio para arrefecimento do motor Vulcam (T-18s), e queima do hidrogénio utilizado no 
arrefecimento (T-5,5s). A T-4s, o computador de bordo assume o controlo da inicialização final do motor e das operações de 
lançamento ao dar início à sequência de ignição para o motor Vulcan (T-0s), verificando a operação do motor (entre T+4,5s a 
T+7,3s) e comanda a ignição dos propulsores laterais de combustível sólido (T+7,3s). A interrupção da Sequência Sincronizada após 


T-7m coloca o foguetão na sua configuração a T-7m. 


A pressurização dos tanques de propolente ocorreu às 2148UTC e a transição para o modo de utilização das fontes de energia 
internas ocorreu a T-Im. A libertação dos sistemas de orientação para o voo ocorre às 2152:15UTC (T-3s). 


Definindo-se o tempo H, como a referência básica de tempo (a altura em que se dá a abertura da válvula de hidrogénio da câmara de 
combustão do motor Vulcan), a ignição do Vulcan ocorre a Ho+ls. A confirmação da operação normal do motor leva à autorização 
da ignição dos dois propulsores laterais de combustível sólido a Hç+7,05s, fazendo com que o veículo deixe a plataforma de 


lançamento. 
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Após uma ascensão vertical de cinco segundos para permitir ao lançador que se afaste do complexo de lançamento, incluindo em 
particular as torres pára-raios, o veículo executa uma manobra de inclinação no plano da trajectória, seguindo-se uma manobra de 
rotação cinco segundos mais tarde para posicionar o plano dos propulsores laterais de combustível sólido perpendiculares ao plano 
da trajectória. 


A fase de voo dos propulsores laterais continua num ângulo zero de incidência durante o voo atmosférico, até à sequência de 
separação. Isto tem como propósito optimizar a trajectória e assim maximizar a performance, obter uma ligação rádio satisfatória 
com as estações no solo, e obedecer aos limites de carga estrutural e restrições no controlo de atitude do lançador. 


A separação dos propulsores laterais de combustível sólido é iniciada quando um limite de aceleração é detectado (y = 6,15 m/s? para 
esta missão) quando o nível de força do propolente sólido baixa. A separação dos propulsores ocorre num segundo (2154:4]UTC'; 
T+2m 23s). Esta é a segunda referência temporal (H,) e ocorre a Hç+141,1s a uma altitude de 64,7 km e a uma velocidade relativa de 
2,042 m/s. 


Para o resto do voo (fase de voo EPC), o lançador segue uma «lei de altitude» controlada em tempo real pelo computador de bordo, 
baseado em informação recebida da unidade de navegação. Esta lei optimiza a trajectória ao minimizar o tempo de queima e 
consequentemente o consumo de propolente. A separação da carenagem de protecção ocorreu às 2155:SIUTC (T+3m 33s). Esta 
separação, ocorrendo na fase de voo EPC, tem lugar logo que os níveis de fluxo aerotermodinâmico são suficientemente baixos para 
não terem um impacto significativo na carga. Para esta missão a carenagem foi separada a uma altitude de 109,6 km. 


A fase de voo propulsionada do estágio principal criogénico tem como objectivo uma órbita predeterminada estabelecida em relação 
aos requisitos de segurança e performance. O final desta fase teve lugar a T+8m 52s (2201:10UTC) quando foram conseguidos 
valores orbitais pretendidos. O final da queima do motor Vulcam é definido como a referência de tempo H; e tem lugar a Hç+533,9s. 
A separação do estágio EPC teve lugar às 2201:16UTC (T+8m 58s) e os seus restos acabas por cair no Oceano Atlântico, sendo 
destruído a uma altitude entre os 80 km e os 60 km devido às cargas aerodinâmicas geradas pela reentrada atmosférica. Antes da 
reentrada o tanque é despressurizado para evitar qualquer risco de explosão devido ao sobreaquecimento do hidrogénio residual. 
Uma válvula lateral de hidrogénio, actuada por um dispositivo temporal iniciado a quando da separação do EPC, é utilizada para este 
processo. A força lateral gerada é também utilizada para colocar o EOC numa rotação para assim limitar a dispersão dos detritos 
induzidos pela sua destruição na reentrada. Após a separação do EPC inicia-se a fase de voo propulsionada EPS1, que terá uma 
duração de cerca de 8 minutos e 11 segundos. O estágio EPS entrou em ignição a T+9m 5s (2201:23UTC), terminando a T+17m 16s 
(2209:34UTC). Esta fase é finalizada por um sinal de comando enviado do computador de bordo quando estima, a partir de dados 
calculados pela unidade de orientação inercial, que a órbita alvo foi atingida. Esta primeira queima é utilizada para se atingir uma 
órbita elíptica com um apogeu a 258 km de altitude e um perigeu a 137 km de altitude. Esta é definida como a referência de tempo 
H»., e ocorre a Hç+1.038,4s. 
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Após a primeira queima do EPS é iniciada a fase balística intermédia a T+1]8m 35s, terminando a T+55m 23s. O objectivo da fase 
balística é o de garantir a orientação na direcção requerida do ATV (alinhamento da antena TDRS) e posterior separação do ATV. 
Estas operações contribuem a curto e médio prazo para a gestão das distâncias mútuas dos objectos em órbita, enquanto evita 
qualquer contaminação da carga. Uma segunda queima do EPS (fase de voo EPS2) é então utilizada para circularizar a órbita a uma 
altitude de 260 km. Esta queima teve início a T+59m 26s e termmou T+59m 55s, iniciando-se a fase de voo balístico. Iniciou-se 
então o processo de orientação do ATV-4 a T+59m 55s com a separação a ter lugar às 2256:12UTC (T+lh 3m 54s). Após a 
separação são levadas a cabo manobras de distanciamento e para evitar colisões entre os 
dois veículos. Uma terceira queima do EPS ocorreu T+2h 24m 21s com o objectivo de 
retirar de órbita o estágio EPS. Esta queima terminou a T+2h 24m 36s, com os restos do 
estágio a cairem entre a Nova Zelândia e a costa do México. 


Voo orbital e acoplagem com a ISS 


Após a entrada em órbita, o ATV-4 imiciou um voo orbital de cerca de oito dias no qual 
levou a cabo várias manobras que o colocaram cada vez mais perto da estação espacial 
internacional. 


Em preparação para as manobras de acoplagem, os controladores do Albert Einstein 
comandaram os pequenos motores de manobra para uma sequência de ignições para 
deslocar o veículo da sua órbita inicial de aproximação para uma órbita nas 
proximidades da ISS. Estas manobras colocaram o ATV-4 a 30 km da estação espacial, 
altura em que foram estabelecidas comunicações entre os dois veículos com a 
tripulação a bordo da ISS a monitorizar os sistemas do veículo europeu. Nesta altura começava assim a «fase de encontro» da 
aproximação do ATV-4. Esta € É cx be né 

aproximação teve lugar ao longo do 
vector de velocidade da ISS (V-bar), isto 
é uma linha imaginária definida no 
sentido do deslocamento orbital da 
estação espacial. 








Quando o ATV-4 se encontrava a uma 
distância de 4,5 km, o sistema de 
navegação RGPS (Relative Global 
Positioning System) assumiu a orientação 
do veículo que até ali era guiado pelo 
sistema de navegação AGPS (Absolute 
GPS). O sistema RGPS utiliza sensores 
localizados no ATV e na ISS para 
determinar a posição do veículo, ao 
contrário do AGPS que utiliza sinais dos 
satélites de navegação em órbita. 


Na aproximação final o ATV-4 foi 
executando pequenas paragens para que 
os controladores pudessem avaliar os 
dados de engenharia que 1am sendo recebidos. Estas paragens tiveram lugar a 3,5 km, 249 metros, 19 metros e 11 metros. A 
acoplagem acabou por ter lugar às 1407UTC do dia 15 de Junho com o módulo de serviço Zvezda. 
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Rússia lança segundo Persona 


Um novo satélite espião russo, o segundo veículo Persona, foi colocado em órbita a 7 de Junho de 2013 para preencher uma falha 
nos serviços de vigilância e observação militar por parte das forças russas. 


Os satélites Persona 


Os satélites 14F137 Persona (140137 IlepcoHa) foram anunciados como uma nova geração de veículo de observação electro-Óptica. 
O programa foi anunciado a 11 de Novembro de 2005 pelo General Oleg Gromov. Na altura foi referido que o programa iria entrar 
em testes de voo no ano de 2007. O programa tinha como objectivo o desenvolvimento de um sistema de observação e sensores 
designado 17V321 que aparentemente consistia de uma modificação do sistema 17V317 instalado nos satélites Arkon. No entanto, 
fo1 referido que o programa Persona não estava relacionado com o programa Arkon. 


No entanto, este é obviamente um programa envolto em secretismo. Algumas fontes referiram que o programa Persona é uma parte 
do programa Condor que inclui um satélite que seria desenvolvido pela empresa NPO Mashinostroyeniy e que seria lançado pelo 
foguetão Strela. Porém, outras fontes sugerem que o novo sistema de observação seria colocado num satélite a ser desenvolvido pelo 
TsSKB Samara e que se trataria de um satélite Resurs-DK modificado, tendo as suas raizes nos satélites de reconhecimento 
soviéticos Yantar. 


Os subsistemas de observação óptica são compostos por um telescópio de três espelhos com um espelho primário com um diâmetro 
de 1,5 metros e um comprimento focal de 20 metros. De forma geral, estes satélites tem uma massa de cerca de 6.500 kg no 
lançamento e o seu tempo de vida útil em órbita será de 7 anos. 


A 26 de Julho de 2008 o primeiro satélite Persona foi colocado em órbita tendo recebido a designação Cosmos 2441. Porém, o 
satélite nunca enviou imagens úteis para a Terra devido a um problema eléctrico. Aparentemente, o erro deveu-se à órbita escolhida 
para o satélite que o levou muito perto do limite da cintura de radiações. Por outro lado, outras fontes referiram que a falha num dos 
sistemas aviónicos se deveu à utilização de sistemas electrónicos importados de baixo custo e que não estavam projectados para 
suportar a radiação espacial. 

Veículo Data de 


Lançamento lâncador Eancimáito Hora Carga 


2008-037 77057145 26-Jul-08 18:31:35,911 Cosmos 2441 (33272 2008-0374) 
2013-028 07-Jun-13 18:37:59,111 Cosmos 2486 (39177 2013-0284) 





O foguetão 14414 Soyuz-2 


O foguetão 14414 Soyuz-2 representa a mais recente evolução do épico míssil balístico Intercontinental R-7 desenvolvido por 
Sergei Korolev nos anos 50 do século passado. O novo lançador apresenta motores melhorados, modernos sistemas aviônicos 
digitais e uma reduzida participação de componentes de fabrico não russo. 


O lançador é também conhecido pela designação Soyuz-ST e foi especialmente desenhado para uma utilização comercial 
aumentando a sua performance geral apesar de o desenho básico do veículo permanecer o mesmo. As alterações foram realizadas ao 
nível de uma melhoria da performance dos motores do primeiro e do segundo estágio com novos injectores e alteração da mistura 
dos propolentes; aumento na performance do terceiro estágio; introdução de um novo sistema de controlo permitindo uma alteração 
do plano orbital já durante o voo”; introdução de um novo sistema de telemetria digital para a monitorização do lançador e a 
introdução de uma nova ogiva de protecção de carga com um diâmetro de 3,6 metros. 


O foguetão 14414 Soyuz-2 pode ser equipado com um quarto estágio, nomeadamente o estágio Fregat, utilizando as carenagens de 
protecção do tipo ST e SF. 


= —— Este lançador é capaz de colocar uma carga de 7.800 kg numa 

e e órbita terrestre a 240 km de altitude com uma inclinação de 
Drçã vVacuo (k! ") RIR ne o 

Ta peclce E) 326 [| 359 51,80º. No lançamento desenvolve uma força de 4.144.700 kN. 


A sua massa total é de 310.000 kg, o seu diâmetro no estágio 
principal é de 2,95 metros e o seu comprimento total é de 
43,40 metros. 





O primeiro estágio do 14414 Soyuz-2 é composto pelos quatro propulsores laterais (Blok B, V, G e D) com uma massa bruta de 
44.400 kg, tendo uma massa de 3.810 kg sem combustível. Cada propulsor tem um motor RD-107A (14D22) que desenvolve uma 


? Todas as versões anteriores dos lançadores derivados do R-7 eram lançadas com uma trajectória fixa na qual a mesa da plataforma 
de lançamento rodava, sendo colocada no azimute de voo pretendido. 
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força de 1.021.097 kN (vácuo), com um les 310 s e um Tq de 120 s. Têm um comprimento de 19,60 metros, um diâmetro de 2,69 
metros e consomem LOX e querosene. 


O segundo estágio (Blok-A) tem um comprimento de 27,80 metros, um diâmetro de 2,95 metros, um peso bruto de 105400 kg e um 
peso sem combustível de 6.975 kg. Está equipado com um motor RD-108A que no lançamento desenvolve 999.601 kgf (vácuo), 
com um Tes de 311 s e um Tq de 286 s. Consome LOX e querosene. 


O terceiro estágio (Blok-l) tem um comprimento de 6,74 metros, um diâmetro de 2,66 metros, um peso bruto de 25.200 kg e um 
peso sem combustível de 2.355 kg. Está equipado com um motor RD-0110 que no lançamento desenvolve 294.000 kgf (vácuo), com 
um Tes de 359 s e um Tq de 300 s. Consome LOX e querosene. 


As modificações introduzidas no novo lançador foram sendo testadas em duas versões do mesmo veículo o 14A14-1A Soyuz-2-1A e 
o 144A14-1B Soyuz-2-1B. Este último veículo é um lançador a três estágios no qual o motor RD-0124 é já empregado no último 
estágio. 


Com dimensões semelhantes ao motor RD-0110 utilizado nas versões anteriores dos lançadores Soyuz, o motor RD-0124 apresenta 
como principal diferença a introdução de um sistema de ciclo fechado no qual o gás do oxidante que é utilizado para propulsionar as 
bombas do motor é então direccionado para a câmara de combustão onde é queimado com restante propolente em vez de ser 
descartado. Esta melhoria no motor aumenta a performance do sistema e, como consequência, aumenta a capacidade de carga do 
lançador em 950 kg. Um propolente especial de ignição é utilizado para activar a combustão do motor e são utilizados dispositivos 
pirotécnicos para controlar o funcionamento do motor. Cada uma das quatro câmaras de combustão pode ser movimentada ao longo 
de eixos para manobrar o veículo. 
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Lançamento 
2011-055 


2011-F04 


2011-080 


2012-049 


2012-063 


2013-005 


2013-015 


2013-019 
2013-028 


2013-030 


Data 


2-Out-11 


23-Dez-11 


28-Dez-11 


17-Set-12 


14-Nov-12 


06-Dez-13 


19-Abr-13 


26-Abr-13 


07-Jun-13 


25-Jun-13 


Hora UTC 
20:15:14,081 


12:08:10,180 


17:09:01,813 


16:28:39,955 


11:42:46,291 


16:04:24,128 


10:00:00,279 


05:23:41,031 
18:37:59,111 


17:28:48,019 


Versão 
1B/Fregat 


1B/Fregat 


1A/Fregat 


1A/Fregat-M 


1A/Fregat-M 


1A/Fregat-M 


IA 


1B/Fregat-M 
IB 


IB 


N.º Série 


7x0xx209/1045 


7x00xx 164/1042 


B15000-007/1027 


JI15000-012/1037 


77046267/1034 


M15000-011/1029 


014 


220/1047 


215 


M15000-013 


Local 
Lançamento 
GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 
GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 


Baikonur 
LC31 PU-6 


Baikonur 
LC31 PU-6 
GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 


Baikonur 
LC31 PU-6 


Baikonur 
LC31 PU-6 


GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 
GIK-1 Plesetsk 
LC43/4 
Baikonur 
LC31 PU-6 


Carga 


Cosmos 2474 
(37829 2011-055A) 


140112 Meridian-15J1 


Globalstar-M084 
(38040 2011-0804) 
Globalstar-M080 
(38041 2011-080B) 
Globalstar-M082 
(38042 2011-080C) 
Globalstar-M092 
(38043 2011-080D) 
Globalstar-M090 
(38044 2011-080E) 
Globalstar-M086 
(38045 2011-080F) 
MetOp-B 
(38771 2012-0494) 
Meridian-6 
(38995 2012-0634) 
Globalstar-M078 
(39072 2013-0054) 
Globalstar-M093 
(39073 2013-005B) 
Globalstar-M094 
(39074 2013-005€) 
Globalstar-M095 
(39075 2013-005D) 
Globalstar-M096 
(39076 2013-005E) 
Globalstar-M097 
(39077 2013-005F) 
Bion-M1 
(39130 2013-015A) 
OSSI-1 'G.0.D.Sat' 
(39131 2013-015B) 
Dove-2 
(39132 2013-015€C) 
Aist-2 
(39133 2013-015D) 
BeeSat-3 
(39134 2013-015E) 
SOMP 
(39135 2013-015F) 
BeeSat-2 
(39136 2013-015G) 
Cosmos 2485 
(39155 2013-0194) 
Cosmos 2486 
(39177 2013-0284) 
Resurs-P1 
(39187 2013-0304) 


Em 1996 tiveram início os testes do motor RD-0124 e foram finalizados em Fevereiro de 2004 nas instalações da Khimavtomatika 
em Voronezh. Nesta altura previa-se que a produção em série do novo motor teria início em 2005. A 27 de Dezembro de 2005 teve 
lugar outro teste do motor, abrindo caminho para os ensaios em grupo de todo o terceiro estágio do lançador 14414-B Soyuz-2-1B 
nas instalações da NHlKhimMash em Sergiev Posad. 
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Transporte do foguetão lançador 14414-1A Soyuz-2-1B (215) para a plataforma de lançamento. Imagens: Ministério da 
Defesa da Rússia. 


No início de 2005 a Arianespace anunciava que a primeira missão de teste do foguetão 14414-1B Soyuz-2-1B teria lugar desde o 
Cosmódromo GIK-5 Baikonur para colocar em órbita o satélite astronômico CoROoT. Este lançamento dependeria dos resultados de 
novos ensaios do motor RD-0124 que tiveram lugar em Março e Abril de 2006. Um último teste teve lugar a 20 de Outubro de 2006 
e o satélite CoROT acabaria por ser lançado a 21 de Dezembro desse ano'º. 


O O satélite CoRoT (29678 2006-0634) foi colocado em órbita ás 1423:38,292UTC do dia 27 de Dezembro de 2006 desde a 


Plataforma de Lançamento PU-6 do Complexo de Lançamento LC36 (17P32-6) do Cosmódromo GIK-5 Baikonur por um foguetão 
14414 Soyuz-2.1b/Fregat (001/1013). 
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Lançando o segundo Persona 


Inicialmente previsto para Fevereiro de 2013, o lançamento do segundo satélite Persona foi adiado para 30 de Março e 
posteriormente para 16 de Abril e para 22 de Maio. As causas destes adiamentos não são conhecidas, mas poderão estar relacionadas 
com os preparativos do satélite. O lançamento seria novamente adiado para 7 de Junho. 


O foguetão lançador 14414-1B Soyuz-2-1B (215) era transportado para a Plataforma de Lançamento LC43/4 a 5 de Junho e o 
lançamento teria lugar sem problemas às 1837:59,1]]UTC do dia 7 de Junho. O satélite 14F137 Persona n.º 2L (140137 IlepcoHna 
No2JI) ter-se-á separado do terceiro estágio Blok-I pelas 1847UTC, sendo-lhe atribuída a designação militar Cosmos 2486. Os 
primeiros sinais do satélite foram 
detectados no Centro de Controlo de 
GIKTs Titov (TMKII Turosa) pelas 
2013UTC. 
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Rússia lança nova série Resurs-P 


Em Junho de 2006 a Rússia colocava em órbita o satélite de detecção remota de recursos terrestres Resurs-DK que continua em 
operações até estes dias. Somente um satélite deste tipo foi colocado em órbita e a Rússia iniciou o desenvolvimento o satélite 
Resurs-P que seria colocado em órbita a 25 de Junho de 2013 desde Baikonur. 


Os satélites Resurs-P 
Os satélites Resurs-P (Pecypc-Il), onde “P” significa *Prospecto” são desenvolvidos pela companhia TsSKB Progress (IICKB- 
Ilporpecc) da cidade de Samara, têm como objectivo proporcionar imagens de alta resolução da superficie terrestre com uma 
resolução de 1 metro. Inicialmente esta série deveria complementar e posteriormente substituir os satélites Resurs-DK. Ambos os 


satélites têm por base um satélite militar de observação óptica também desenvolvido pela TSSKB Progress. 


AnTenHa O novo satélite foi projectado 
| KOM HA HO- A 
AHTeHHa GoproBoro ÚbteguHeHHas ” ara transportar três tipos 
TULE NUA or nEWraTenSHas H3MEDHTENHOR E ad p o pc 
KOOppyiHaTHO-BpeMenHoro yeTAHOBRA E A 















remota para observações de alta 
resolução, ângulo largo e multi- 
espectrais. O satélite é capaz de 
fotografar alvos individuais na 
superficie, bem como longas 
faixas de superfície com um 
comprimento de cerca de 2.000 
km. Estas faixas podem ter uma 
E rosugdncsah largura de 115 km. O satélite 
annaparypei pode também observar área com 
uma área de 100 x 300 km 
durante uma única passagem e 
executar observações em estéreo. 
O tempo de vida útil do satélite 
deverá ser de 5 anos. 


VCTpOfÍiCcTEa 





ArperatHEIA OTCEK 





barapea 
— COnHednas — 


MpnbopHEIA OTCeR 


FnnepenextpantHaa 
annaparypa 





AHTEHHOS VETPOÁCTEO 








CHNnoBOR BbICOKOCHOpOCTHO 

FHpOCKONA ME CHA pagmonHaMA O satélite está equipado com um 
o | sistema de observação hiper- 
“o eLinmene espectral composto por 96 canais 
ONTHEO-3NeKTpOHHAS RI É Ê n WApOKOSaXEaTHOR em cada um dos seus dois 

annaparypa MYNBTHCNEKTpansHOR conversores óptico-electrónicos. 

+ annaparvpbi Vo 
- Apeip aci O seu principal instrumento de 
Enox onpegeneHaa E nocTpouTent observação é o telescópio 
iii sb a E MECTHOR BEpTHKaNH Geoton-L1 (TeoroH-JI1) que foi 
HaMepuTen yrnogoi Ja desenvolvido pela OAO 
CKOpOCTM BONOKOHHO- a ANTENHE ROMERO Krasnogorsky Zavod com um 
é | e H3MEDHTENbHOR 
ONTHMECHAT C a UR sistema de armazenamento e 
CHCTEMEBI 


=" s. - O conversão de imagem 
denominado Sangur-IU (CaHryp- 


1) que foi desenvolvido na empresa NPP Opteks (HINI «OIT9KC) que é um ramo da TsSSKB Progress. Este sistema converte as 
imagens ópticas em sinais digitais e de seguida processa, comprime e transmite estes dados para o sistema de rádio do satélite para 
ser transmitido para as estações de recepção no solo. O telescópio tem uma distância focal de 4.000 mm, com um diâmetro de 
entrada de 500 mm, uma abertura relativa de 1:8 e um campo de visão de 5º 12”. Estas mesmas duas empresas também 
desenvolveram o sistema hiper-espectral GSA (TCA) e o sistema de sensores duplo ShAMSA-VP/ShMSA-SP (HIMCA-BP/ HIMCA- 
CP) para observações de alta resolução e de média resolução. 


As imagens obtidas pelo Resurs-P serão utilizadas pelo Ministério da Agricultura e Pescas, Ministério da Meteorologia, Ministério 
dos Transportes, Ministério das Emergências, Ministério dos Recursos Naturais e Ministério da Defesa. 


O Resurs-P tem um comprimento máximo de 77,93 metros, diâmetro máximo de 2,72 metros e uma massa de 5.691 kg. Cada painel 
solar tem um comprimento de 5,00 metros e uma largura de 4,50 metros. 
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Preparativos e lançamento do Resurs-P 


Com o lançamento adiado sucessivamente nos últimos anos, o satélite Resurs-P deveria ter sido colocado em órbita em Dezembro de 
2010, no entanto nesse ano a agência espacial russa Roscosmos afirmava que o lançamento teria lugar em 2011, sendo 
posteriormente oficialmente agendado para Abril de 2012. Os testes da carga hiper-espectral que seria lançada a bordo do satélite 
eram realizados a bordo de um avião em finais de 2011. 


Com o lançamento agendado para Abril de 2012, era óbvio no mês anterior que este não teria lugar na data prevista sendo referido 
que estava agora agendado para o mês de Agosto. A 5 de Abril continuavam os testes do satélite no interior da estação de teste e 
controlo da TsSSKB Progress e em finais de Maio os preparativos para o lançamento continuavam a apontar para que a missão tivesse 
início em Agosto ou Setembro. 





Em finais de Junho vários comentários no fórum da revista russa especializada Novosti Kosmonavtiki, indicavam que o lançamento 
estava previsto para 30 de Setembro, mas em princípios de Agosto a missão estava já adiada para 25 de Outubro, sendo depois 
adiada para 22 de Novembro e depois para as 1729UTC do dia 30 de Novembro. O satélite chegava ao Cosmódromo de Baikonur a 
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A 10 de Outubro a Roscosmos anunciava 
que haviam sido iniciados os preparativos 
para o lançamento. 


A 14 de Novembro a Roscosmos e a TsSSKB 
Progress anunciaram que para confirmarem o 
tempo de vida previsto do satélite, haviam 
sido realizados testes adicionais aos sensores 
de luz fabricados pela empresa NPP Elar. 
Tendo por base os resultados desses testes, e 
que acabaram por indicar valores 
inaceitáveis, havia sido tomada uma decisão 
de se proceder à melhoria dos instrumentos. 
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Em resultado desta decisão, o lançamento do Resurs-P seria adiado para o primeiro trimestre de 2013. Posteriormente veio a 
verificar-se que o problema com os sensores estelares era originado pela acção corrosiva do flúor, pois inicialmente suspeitava-se 
que químicos corrosivos originavam de uma cola utilizada para fixar os componentes dos sensores electrónicos. Somente após as 
partes afectadas terem sido refixadas com uma outra cola, descobriu-se que um material isolante em ambos os lados dos vidros dos 
sensores continha flúor, necessitando assim de outras reparações. No entanto este não seria o único problema na já longa lista de 
adiamentos do lançamento do primeiro Resurs-P. Em princípios de 2013 surgem notícias sobre um desacordo entre a Roscosmos e 
as autoridades do Cazaquistão relacionado com a zona de impacto n.º 120. Esta zona, situada a Norte do Cosmódromo de Baikonur, 
seria utilizada como zona de impacto do primeiro estágio do foguetão lançador. No entanto, várias fontes questionam a ocorrência 
deste desacordo, referindo que as autoridades cazaques nunca haviam colocado qualquer restrição ao lançamento. 


A 27 de Fevereiro de 2013 o lançamento era agendado para o dia 18 de Junho, sendo novamente adiado para 21 de Junho em finais 
de Março. O lançamento seria posteriormente adiado por mais duas vezes para 23 de Junho (1738UTC) e para 25 de 
Junho.(1728UTC). 
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Com todos os problemas resolvidos, o 
satélite estava pronto para ser abastecido 
com os  propolentes e gases de 
pressurização necessários para as suas 
manobras orbitais. A 6 de Maio o Resurs- 
P era transportado para a estação de 
abastecimento 116141 (117141). Após o 
abastecimento, o satélite foi transportado 
de volta para as instalações do edifício de 
integração, procedendo-se à colocação dos 
dois painéis solares. O satélite seria 
colocado no interior de uma carenagem de 
protecção do tipo 17S13A7 a 20 de Junho. 





Após se proceder aos trabalhos de encapsulamento, o módulo orbital seria acoplado 
aos estágios inferiores do foguetão lançador e este seria posteriormente transportado 
para a Plataforma de Lançamento PU-6 do Complexo de Lançamento LC31 do 
Cosmódromo de Baikonur no dia 22 de Junho. 
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Preparativos finais para o lançamento do satélite Resurs-P1 e transporte do foguetão para a plataforma de lançamento. 
Imagens: TsENKI. 
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O lançamento do satélite Resurs-Pl teria lugar às 
1728:48,019UTC do dia 25 de Junho de 2013, com todas 
RE: TOM $a: as fases a decorrerem como previsto. 


tha agaétt >> 414 a Vo. 
O satélite seria colocado numa órbita com um perigeu a 


259,1] km de altitude, apogeu a 475,0 km de altitude, 
inclinação orbital de 97,28º e período orbital de 91,62 
minutos. A 29 de Junho, o Resurs-Pl havia manobrado 
para uma órbita com um perigeu a 458 km de altitude e 
apogeu a 472 km de altitude. 
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Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo nos meses de Maio e Junho de 2013. Por debaixo de cada satélite 
está referida uma sequência de quatro números que indica respectivamente o apogeu orbital (km), perigeu orbital (km), a inclinação 
orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados foram fornecidos pelo Space Track e são os 
dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Órbita. 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação Lançador Local 
Peso (kg) 
01 Mai. 1606:04 2013-020A 39157 ZX-11 Zhongxing-ll CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y25) 
Xichang, LC2 5.234 (35788/35785/0,46/ 1436,08) 
07 Mai. 0206:31 2013-021A 39159 Proba-V Vega (VV02) 
CSG Kourou, ZLV 138,20 (820/813/98,72/101,21) 
2013-021B 39160 VNREDSat-IA 
115,30 (685/683/98,13/98,43) 
2013-021C 39161 ESTCube-l 
1,33 (671/658/98,13/98,02) 
14 Mai. 1602:00 2013-0224 39163  Eutelsat-3D 8K82KM Proton-M/Briz-M (93538/99539) 
Baikonur, LC200 PU-39 5.470 (35793/35779/0,04/ 1436,07) 
15 Mai. 2139:00 2013-0234 39166  Navstar-68 (USA-242 GPS-IF-4) Atlas-V/401 (AV-039) 
Cabo Canaveral, SLC-41 1.630 (20187/20177/55,04/717,97) 
25 Mai. 0027:00 2013-024A 39168 WGS-5 (USA-243) Delta-IV-M+(5,4) (D362) 
Cabo Canaveral, SLC-37B5.987 Parâmetros orbitais não divulgados 
28 Mai. 2031:24 2013-0244 39170 Soyuz TMA-09M 11A511U-FG Soyuz-FG (E15000-045) 
Baikonur, LC1 PU-5 7.220 (419/413/51,65/92,89) 
03 Jun. 0918:31 2013-025A 39172 SES-6 8K82KM Proton-M/Briz-M (93540/99541) 
Baikonur, LC200 PU-39 6.100 (35792/35781/0,05/1436,1) 
05 Jun. 2152:18 2013-0264 39175 ATV-4 'Albert Einstein Ariane-5ES (L592/VA213) 
CSG Kourou, ELA3 19.870 (419/413/51,65/92,89) 
07 Jun. 1837:59 2013-0274 39177 Cosmos 2486 14414-1B Soyuz-2-1B (215) 
GIK-1 Plesetsk, LC43/4 7.000 (734/712/98,3/99,26) 
11 Jun. 0938:03 2013-028A 39179 SZ-10 Shenzhou-10 CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y10) 
Jiuquan, LC43/92] Regressou à Terra a 26 de Junho de 2013 
25 Jun. 1728:48 2013-0294 39187 Resurs-P1 14414-1B Soyuz-2-1B (M15000-013) 
Baikonur, LC31 PU-6 (398 /240/97,29/ 90,9) 
25 Jun. 1927:04 2013-0304 39188  03b-FM5 372PH21B Soyuz-STB/Fregat-MT (E15000-003/1041/VS05) 


CSG K (Sinnamary), ZLS 700 


39189 
700 


39190 
700 


39191 
700 


(8069 / 8063 / 0,03 / 287,94) 


03b-FM4 
(8068 / 8063 / 0,03 / 287,93) 


03b-FM2 
(8069 / 8063 / 0,03 / 287,93) 


03b-PFM 
(8068 / 8063 / 0,03 / 287,93) 
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27 Jun. 1653:00 2013-0314 39194 Cosmos 2487 Strela (1832) 
Baikonur, LC175/59 1.100 (500/496/74,74/94,58) 
28 Jun. 0227:46 2013-0324 39197 IRIS (SMEX-12) L-1101 Stargazer Pegasus-XL 


Vandenberg AFB (663 /621/97,91/97,48) 


Outros Objectos Catalogados 


A tabela indica os objectos catalogados em órbita no mês de Junho de 2013. 


Data Lançamento Des. Int. 


Veículo Lançador 
03 Junho 2013-026B 


NORAD Designação 


Local de Lançamento 


39173 Briz-M (99541) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93540/99541) Baikonur, LC200 PU-39 


2013-0260 39174 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93540/99541) 


03 Junho Tanque Briz-M (99541) 


Baikonur, LC200 PU-39 


05 Junho 2013-027B 39176 ESC-A (L529) 
Ariane-5ES (L592/VA213) CSG Kourou, ELA3 
07 Junho 2013-028B 39178 Blok-I 
14414-1B Soyuz-2-1B (215) Plesetsk, LC43/4 
11 Junho 2013-029B 39180 Último estágio CZ-2F (Y 10) 


CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y10) 


2013-029C 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y10) 


11 Junho 39181 


2013-029D 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y10) 


11 Junho 39182 


2013-029E 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y10) 


11 Junho 39183 


2013-029F 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y10) 


11 Junho 39184 


2013-0296 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y10) 


11 Junho 39185 


2013-030B 39187 
14414-1B Soyuz-2-1B (15000-013) 


25 Junho 


25 Junho 2013-031B 39192 


Jiuquan, LC43/92] 


(Destroço) 
Jiuquan, LC43/92] 


(Destroço) 
Jiuquan, LC43/92] 


(Destroço) 
Jiuquan, LC43/92] 


(Destroço) 
Jiuquan, LC43/92] 


(Destroço) 
Jiuquan, LC43/92] 


Blok-I 
Baikonur, LC31 PU-6 


Fregat-M (1041) 


372PH21B Soyuz-STB/Fregat-MT (E15000-003/1041/VS05) 


2013-029H 
CZ-2F/G Chang Zheng-2F/G (Y10) 


11 Junho 39193 


CSG Kourou (Sinnamary), ZLS 


Módulo Shenzhou-10 
Jiuquan, LC43/92] 


27 Junho 2013-032B 93195 Ultimo estágio Strela 
Strela (1832) Baikonur, LC175/59 
28 Junho 2013-033B 39198 Ultimo estágio Pegasus-XL 


L-1101 Stargazer Pegasus-XL 


Vandenberg AFB 
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Próximos Lançamentos Tripulados 


25 de Setembro de 2013 Soyuz TMA-10M 
Oleg Valeriyevich Kotov (3); Sergey Nikolayevich Ryazansky (1); Michael Scott Hopkins (1) 
Alexander Vikentyevich Skvortsov; Oleg Germanovich Artemyev; Steven Ray Swanson 


25 de Novembro de 2013 Soyuz TMA-11M 
Mikhail Vladislavovich Tyurin (3); Richard Alan Mastracchio (4); Koichi Wakata (4) 
Maksim Viktorovich Surayev; Gregory Reid Wiseman; Alexander Gerst 


26 de Março de 2014 Soyuz TMA-12M 
Alexander Vikentyevich Skvortsov (2): Oleg Germanovich Artemyev (1); Steven Ray Swanson (3) 
Alexander Mikhailovich Samokutyayev; Elena Olegovna Serova; Barry Eugene Wilmore 


28 de Maio de 2014 Soyuz TMA-13M 
Maksim Viktorovich Surayev (2); Gregory Reid Wiseman (1); Alexander Gerst (1) 
Anton Nikolayevich Shkaplerov; Samatha Cristoforetti; Terry Wayne Virts 


30 de Setembro de 2014 Soyuz TMA-14M 
Alexander Mikhailovich Samokutyayev (2): Elena Olegovna Serova (1): Barry Eugene Wilmore (2) 
Yuri Valentinovich Lonchavok; Mikhail Borisovich Korniyenko; Scott Joseph Kelly 


30 de Novembro de 2014 Soyuz TMA-15M 
Anton Nikolayevich Shkaplerov (2); Samatha Cristoforetti (1); Terry Wayne Virts (2) 
Oleg Dmitiyevich Kononenko; Kimiya Yui; Kjell Norwood Lindgren 


30 de Março de 2015 Soyuz TMA-16M 
Yuri Valentinovich Lonchakov (4); Mikhail Borisovich Korniyenko (2); Scott Joseph Kelly (4) 
Aleksey Nikolayevich Ovchinmm ; Sergei Aleksandrovich Volkov; Astronauta dos EUA 


30 de Maio de 2015 Soyuz TMA-17M 
Oleg Dmitiyevich Kononenko (3): Kimiya Yus (1); Kjell Norwood Lindgren (1) 
Cosmonauta russo; Timothy Peake; Astronauta dos EUA 


22 de Outubro de 2015 Soyuz TMA-18M 
Sergei Aleksandrovich Volkov (3); Andreas Mogensen (1); Sarah Brightman (1) 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


22 de Dezembro de 2015 Soyuz TMA-19M 


22 de Março de 2016 Soyuz TMA-20M 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


22 de Maio de 2016 Soyuz TMA-21M 
Cosmonauta russo; Astronauta da ESA (2): Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Astronauta da JAXA (º):; Astronauta dos EUA 
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Lançamentos Suborbitais 


A seguinte tabela tenta fazer uma listagem de todos os lançamentos suborbitais realizados. Entre os lançamentos que se pretende 
listar estarão os lançamentos de mísseis balísticos intercontinentais ou de outros veículos com capacidade de atingir a órbita 
terrestre mas que são utilizados em lançamentos suborbitais. A listagem é baseada em informação recolhida na rede informática 
mundial, através de pesquisa quase diária por parte do autor, e de múltipla informação recebida de várias fontes entre as quais se 
encontram as várias agências espaciais. 


Esta lista estará sempre incompleta pois será quase impossível obter a informação de todos os lançamentos suborbitais realizados 
(por exemplo, muitos testes de mísseis balísticos podem ser secretos e a informação recebida poderá, quase de certeza, ser muito 
escassa). 


Muitas vezes são realizados lançamentos suborbitais por foguetões sonda mas que não atingem altitudes orbitais. 


Alguns dados foram cedidos por Jonathan McDowell (http://www .planet4589.org/space/jsr/jsr.html). 


Data Hora Nome Lançador Local 

01 Mai. 0738 NASA 41.100DR *MOSC"Terrier Improved Orion Roi-Namur 

05 Mai. M51 Le Vigilant 

07 Mai. 0400  REXUS-14 Improved Orion Esrange, Kiruna 
07 Mai. 0739 NASA 45.005UE*EVEX” Terrier Oriole Roi-Namur 

07 Mai. 0740 - NASA 46.001UE *“EVEX" Terrier Improved Malemute Roi-Namur 

09 Mai. 0400  REXUS-13 Improved Orion Esrange, Kiruna 
09 Mai. 0723 NASA 41.102DR *MOSC"Terrier Improved Orion Roi-Namur 

1H Mai. 0500  FORTIS Black Brant-IX White Sands 

13 Mai. 1258 Kunpeng-7 292909 Xichang 

17 Mai. 0325 Alvo FTM-19 Talos-Castor (2) Kauai 

17 Mai. 0330  AegisKV SM-3-1B USS Lake Erie 

22 Mai. 1327. GT-2076M Minuteman-II Vandenberg AFB, LF-04 
06 Jun. 0305  CIBER Black Brant XII Wallops Island 

06 Jun. 17745 Rubezh Kapustin Yar 

20 Jun. 0930 NASA 41.106U0 Terrier Improved Orion Wallops Island 

21 Jun. 1357 | SL-7/FOP-1 SpaceLoft XL Spaceport America 


A 6 de Junho, o voo NASA 40.030UG viu o lançamento do telescópio de infravermelho próximo CIBER para a sua maior altitude 
alguma vez atingida, para minimizar a contaminação das observações da luz cósmica de fundo extra-galáctica pelas emissões 
atmosféricas. A carga CIBER caiu no Oceano Atlântico tal como planeado, e não foi recuperada. O CIBER observa na banda de 
0,8 a 2 microns. Os três voos anteriores do CIBER foram lançados por foguetões-sonda Black Brant IX a partir de White Sands, 
com a carga a ser recuperada no deserto. 


CIBER 1 NASA 36.226UG 2009 Fev 25 
CIBER 2 NASA 36.265UG 2010 Julll 
CIBER 3 NASA 36.277UG 2012 Mar 22 
CIBER 4 NASA 40.030UG 2013 Jun 6 


Também a 6 de Junho, as Forças Estratégicas de Mísseis da Rússia levaram a cabo um teste de um míssil de nova geração Rubezh 
('Fronteira”) a partir de Kapustin Yar, tendo muito provavelmente impactado na zona de testes de Balkash em Sary Shagan. 
Suspeita-se que o novo míssil é derivado da actual série de mísseis de combustível sólido Topol; lançamentos anteriores deste 
missil ocorreram em Setembro de 2011, Maio e Outubro de 2012. (Obrigado a Andrey Krasilnikov por fornecer a ligação para a 
designação Rubezh em nasaspaceflight.com). 


A missão estudantil RockOn 2013 foi lançada desde Wallops a 20 de Junho, enquanto que um conjunto de experiências 
tecnológicas da NASA (Flight Opportunities Program) foi transportada pela UP Aerospace a 21 de Junho desde o porto espacial 
do Novo México. 


(Textos de Jonathan McDowell traduzidos e editados por Rui Barbosa) 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Ies) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de ION (Newton). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior 
será o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada 
pelo motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kof 
( l (tkg/9)) Ts 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o 
valor do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível 
sólido não podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de 
operação para uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num 
determinado estágio. É necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é 
bastante superior ao tempo de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso especifico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. 
Após o lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita 
final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 
km. 


Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermédias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pois a 
latitude é sempre 0º (zero graus). 


Órbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais 
são de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário 
para levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 


RI 
Av = | Du 


Em 


Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa 
direcção constante, a expressão em cima simplifica para 


E flal di= joy = 


, que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 


Em Órbita 


Parâmetros orbitais 


Apogeu: ponto de altitude máxima da órbita. 
Perigeu: ponto de altitude minima da órbita. 


Nodos ascendente e descendente da órbita: 
são os pontos de intersecção da órbita com o 
plano equatorial. Nodo ascendente é aquele 
que o satélite atravessa no Equador quando se 
dirige do Sul para o Norte. Nodo descendente 
é aquele que o satélite atravessa no Equador 
quando se dirige do Norte para o Sul. A “linha 
dos nodos” é aquela que liga os nodos 
ascendente e descendente, passando pelo 
centro da Terra. 


Ê Satellite 










Equatorial 
Plane 
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Vernal 
Equinox 







Ascending Node 





Inclinação (ND): ângulo entre o plano orbital do 
satélite e o plano equatorial da Terra. 
Inclinações próximas a 0º correspondem as 
chamadas órbitas equatoriais. Inclinações 

próximas a 90º correspondem às chamadas o de. 
órbitas polares pois cobrem os dois pólos. CO Satellite Orhit 
Orbitas com inclinação entre 0º e 90º rodam 
no mesmo sentido que a Terra (Oeste - Este) e 
por isso são denominadas de "progressivas". Orbitas com inclinação maior que 90º rodam no sentido contrário à Terra (Este - 
Oeste) e por 1sso são chamadas de "retrógradas". Inclinações maiores que 50º e menores que 130º correspondem a órbitas "polares" 
pois atingem latitudes altas. Inclinações menores que 40º correspondem a órbitas próximas ao Equador. 





Apogee 


Ascensão recta do nodo ascendente (Right Ascension of Ascending Node - RAAN - €)): ângulo entre o primeiro ponto de Aires 
e o nodo ascendente. Segundo valor que alinha a elipse orbital no espaço, considerando que a inclinação é o primeiro. 


Argumento do perigeu (Argument of perigee - 0): é o ângulo medido no plano orbital, na direcção do movimento, do nodo 
ascendente ao perigeu. É o ângulo entre o eixo maior da elipse (linha entre o perigeu e o apogeu) e a linha dos nodos, medido no 
plano da órbita. Varia entre 0º e 360º, sendo igual a 0º quando o perigeu está no nodo ascendente, e 180º quando o satélite está 
mais longe da Terra (apogeu) cruzando o Equador em movimento ascendente. Determina a posição da elipse orbital no plano 


orbital, visto que a inclinação 1 e a ascensão recta (). determinam a posição do plano orbital no espaço. 
Excentricidade: determina a forma da elipse orbital. Círculo: Excentricidade = 0; Elipse longa e estreita: Excentricidade = 1. 


Movimentação média (Mean motion - n): velocidade angular média do satélite (em revoluções por dia) em uma órbita elíptica: n 
= 2.7 /T onde Té o período orbital. Parâmetro relacionado com o tamanho da órbita (distância do satélite à Terra). 


Anomalia média (Mean anomaly - M): especificação da posição do satélite na órbita numa dada época. Ângulo medido a partir 
do perigeu na direcção do movimento do satélite, que um satélite teria se se movesse em velocidade angular constante. 


Anomalia verdadeira: ângulo no plano orbital do satélite entre o perigeu e a posição do satélite medido na direcção do movimento 
do satélite. 


Elementos keplerianos: descrevem a forma e orientação de uma órbita elíptica em torno da Terra, bem como a posição de um 
satélite naquela órbita em uma dada época (data e hora de referência): argumento do perigeu, ascensão recta do nodo ascendente, 
anomalia média, semi-eixo maior, inclinação e excentricidade. 


Perturbações: existem os seguintes tipos de perturbações: Geopotencial - devido ao achatamento terrestre, ou seja, ao desvio 
principal da Terra em relação à forma esférica; altera a orientação do plano orbital no espaço sem alterar a inclinação; altera a 
orientação da elipse no plano orbital; Atracão lunissolar - devido às acções atractivas do Sol e da Lua; afecta todos os elementos 
orbitais, diminuindo a altura do perigeu e, consequentemente, afectando o tempo de vida do satélite; Arrasto (atrito) atmosférico 
- devido ao atrito com a atmosfera; diminuição do semi-eixo maior, da excentricidade e do período de revolução. 


Em Órbita 


Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O4 consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogênio. No seu estado puro o N,04 contém menos de 0,1% 
de água. O N50, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. 
Este oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto 
inflamará materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O 
N,O, é fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de 
combustão. Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em 
dióxido de nitrogênio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de 
nitrogénio puro. Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMH ( (CH;)»NNH, ) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido 
altamente tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente 
miscível com a água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus 
vapores são altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/em” : 
sendo o seu ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao 
choque, a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode 
formar misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a 
electricidade estática, chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de 
destilação. Tem uma densidade de 1,14 g/c*, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH; é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH; é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não 
pode ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/em”, sendo o seu ponto de 
congelação a -259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de 
todos os sais de amónia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 


Constantes 
Algumas constantes de interesse: 
e 7726m/s (8000), Velocidade orbital terrestre a uma altitude de 300 km 
e 3075m/s (3000), Velocidade orbital na órbita geossincrona (35786 km) 
e 637lkm (6400), Raio médio da Terra 
e 6378km (6400), Raio equatorial da Terra 
e 1738km (1700), Raio médio da Lua 
e 5974e24kg (6e””), Massa da Terra 
e 7348e22kg (7º), Massa da Lua 
e 1.989e30kg (2eº), Massa do Sol 
e 3.986e14 m/s” (4e!'9, Constante gravitacional vezes a massa da Terra 
e 4903e12m'/s“” (5e'?), Constante gravitacional vezes a massa da Lua 
e 1.3278220m'/s“ (13e”), Constante gravitacional vezes a massa do Sol 
e 384401 km (4º), Distância media entre a Terra e a Lua 


e 1496ellm (15e'º), Distância media entre a Terra e o Sol (Unidade astronómica) 
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